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Vorwort. 

Dieses Buch hat die Aufgabe, alle Bechnungsvorgänge — unter Aus- 
schluß der Festigkeitsberechnungen ^) — zu entwickeln, die der Flug- 
zeugkonstrukteur zu verfolgen hat, wenn er seiner Verantwortung in vollem 
Umfange genügen will. Demgemäß werden Ergebnisse von Messungen 
und Strömungstheorien nur mitgeteilt, soweit sie unentbehrliche Vor- 
aussetzungen für die Berechnung von Flugleistungen und Flugeigen- 
schaften sind. 

Für die Berechnung der Flugleistungen, für die Geschwindigkeit, Steig- 
und Tragfähigkeit, als Maßstab gelten dürfen, werden theoretisch be- 
gründete und empirisch belegte Voraussetzungen*) über die Abnahme 
der Motorleistung in der Höhe eindeutig angegeben. Zur außerdem er- 
forderlichen Bestimmung der Luftschrauben unjd ihrer Wirkungsgrade 
dienen Darstellungen von noch nicht veröflFentlichten Versuchsergebnissen 
die Dr.-Ing. Schaffran mit Bronzemodellschrauben im Kanal der Ver- 
suchsanstalt für Wasser- und Schiffbau (Berlin) gewonnen hat. Da diese 
Versuchsreihen die größte planmäßige Folge von Messungen bedeuten, 
die einer strengeren Kritik hinsichtlich ihrer Übertragbarkeit auf Luft- 
schrauben natürlicher Größe standhalten, bin ich für die Überlassung 
der Ergebnisse zur Veröffentlichung Herrn Dr.-Ing. Schaffran zu be- 
sonderem Dank verpflichtet. 

Jedoch nicht allein mit Bezug auf die Flugleistungen, sondern vor 
allenx hinsichtlich der Flugeigenschaften, die durch Stabilität und Steuer- 
barkeit zu kennzeichnen sind, soll der Einfluß des Konstrukteurs im vollen 

1) Für die statische Berechnung der Zelle verweise ich auf die grundlegenden 
Arbeiten: 

H. Reißner undE. Schwerin: „Die Festigkeitsberechnung derFlugzeugholme^, 
Jahrbuch der wissenschaftl. Gesellschaft für Luftfährt, Bd. lY. 

Mü 14 er -Breslau: „Zur Festigkeitsberechnung der Flugzeugholme'', Technische 
Berichte, herausgegeben von der Flugzeugmeisterei der Inspektion der Flieger- 
truppen, Cbarlottenburg, Bd. U, S. 485. • 

2) Die bisher fast ausschließlich übliche Darstellung der Motorleistung als Potenz- 
funktion der Luftdichte läßt sich aus der Theorie der Yerbrennungskraftmaschinen 
in keiner Weise begründen. 
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IV Vorwort 

Umfange aufgezeigt und scharf abgegrenzt werden. Zu dem Zweck hat 
man nicht nur wie üblich die Bewegungsgleichungen des Flugzeugs an- 
zuschreiben und aus ihnen, formelhaft Stabilitätsbedingungen zu ent- 
wickeln, sondern zur Bestimmung der Steuerbarkeit müssen in diese Be- 
wegungsgleichungen Störungsfanktionen eingeführt werden, und die rech- 
nerischen Ergebnisse, die sich aus den Bewegungsgleichungen mit und 
ohne Störungsfunktion entwickeln lassen, müssen aus der Anschauung 
der BewegungSTorgänge heraus mechanisch erklärt werden. Denn in nur 
blindem Gehorsam gegenüber einer Formel, ohne Anschauung ihrer Be- 
deutung, wird kein Konstrukteur folgerichtige Maßnahmen treffen können. 
Die Mathematik muß, soll sie der Praxis dienen, auf die Rolle eines for- 
malen Zwischengliedes verwiesen werden zwischen den anschaulichen 
Vorstellungen, auf denen der Ansatz der Gleichungen beruht, und den- 
jenigen, die sich aus deren Lösungen entwickeln lassen. Denn eine 
noch so sichere und klare mathematische Entwicklung ist für den Kon- 
strukteur ohne jeden Wert, wenn die Lösung der Aufgabe nicht wieder 
zu den Vorstellungen in Beziehungen gesetzt wird, von denen man bei 
Stellung der Aufgabe ausgegangen ist. 

Doch nicht nur für die Darstellung, sondern auch rein rechnerisch er- 
geben sich hier Schwierigkeiten. Sobald die Frequenzgleichungen der 
gekoppelten Bewegungen aufgestellt sind, eröffnen sich keine Wege, al- 
gebraisch korrekt weiter zu kommen. Denn Gleichungen höheren als 
dritten Grades sind exakt nicht lösbar. Man muß also versuchen, möglichst 
allgemeingültige algebraische Nähemngslösungen anzugeben. Hierzu habe 
ich einen Weg eingeschlagen, der zu einer, wie ich wohl annehmen darf, 
endgültigen Form der Lösungen führt. 

Demnächst bietet die restlose dynamische Ausdeutung der rechneri- 
schen Ergebnisse,' wie gesagt, diejenige Aufgabe, deren Erfüllung ihnen 
überhaupt erst Wert verleiht^ Eine ganze Reihe von Arbeiten hat sich 
zwar schon früher mit den Problemen der Längs- und Seitenstabilität 
beschäftigt.^) Aber so bedeutend die Aufklärungen sind, die man aus 
diesen Arbeiten gewinnen kann^), in umfassender Weise sind darin die 
komplexen Erscheinungen nicht, wie es das äußerste Ziel der Wissenschaft 
überhaupt ist, zu Beziehungen letzt.er einfacher Größen aufgelöst. Einen 
Versuch in dieser Richtung habe ich unternommen. Freilich gestattete 
der Zweck des Buches nicht eine Ausführlichkeit, die der Bequemlichkeit 
des Lesers entgegengekommen wäre, doch schließlich kann ja auch die 



1) Vgl. die bewertenden Aufstellungen Reißneis, Jahrbuch der Luftfahrt 1912, 
S. 349, und Jahrbuch der wissenschaftlichen Gesellschaft für Lufbfahrt, Band UL 
S. 139 ff. 

2) Siehe Literaturverzeichnis Nr. 10, 11, 12, 13, 18, 22, 25, 36—40. 



Vorwort V 

breiteste Darstellung die Fülle der Wirklichkeit nie erschöpfen. Es galt 
also nur Anschaumigen zu vermitteln^ die der Entscheidung Ton Fall zu 
FaU als Grundlage dienen. 

Denn das ist die Aufgabe der Theorie in der Technik überhaupt. Die 
Theorie hat lediglich Erfahrungen in innere ZusammenMnge zu bringen, 
sie zu Gesetzmäßigkeiten zu gestalten, aus deren Kenntnis heraus die Praxis 
zielbewußt die Formgebung Ton Stoffen und Leitung von Kräften zu bewirken 
hat. Freilich sind die Bedingungen, unter denen sich die Theorie gerade 
in der Flugtechnik Anerkennung erzwingen muß, denkbar ungünstig. 
Der Flugzeugbau durfte in Anbetracht der Bedeutung des Flugzeugs für 
die Rüstung zu dessen Entwicklung einen geradezu unglaublichen Auf- 
wand treiben, bei dem man es weder auf Menschenleben noch materielle 
Kosten ankommen ließ, und tastete sich so verhältnismäßig schnell zu 
Formen hin, die, wie auch die Wissenschaft; anerkennen muß, an Leistungs- 
fähigkeit für die Aufgaben und unter den Bedingungen des Krieges 
häufig nur noch durch Verbesserung der Rohstoffe und Entwicklung der 
Motortechnik übertroffen werden konnten. Denn jedes Flugzeug, zumal 
das Kriegsflugzeug mit der Fülle seiner Aufgaben, stellt einen Kompro- 
miß dar, da zu mindesten schon die rein technischen Forderungen einer 
Verbesserung der Flugleistungen, Flugeigenschaften und der Landungs- 
fähigkeit, sich untereinander und gegenseitig widersprechen. Die Wissen- 
schaft hätte es wesentlich leichter, auch in der Flugtechnik sich Geltung 
zu verschaffen, wenn jemals Höchstleistungen nur in einer bestimmten 
Richtung, etwa der Geschwindigkeit oder der Steigfähigkeit oder der 
Wendigkeit usf. gefordert würden, da sie dann rechnerisch auf den ersten 
Wurf diese Aufgabe erfüllen könnte. Aber auch in dieser Hinsicht bietet 
sich ihr kein wesentlicher Vorsprung; denn Flugleistungen und Flugeigen- 
schaften sind, wie zum Teil ja schon an sich in der Natur des Maxi- 
mums liegt, hinsichtlich der Dimensionierung ziemlich unempfindlich, 
und der Marlatan müßte bei einer derartigen Aufgabe in der Dimensio- 
nierung schon sehr weit fehlgreifen, um erheblich unter dem Leistungs- 
maximum zu bleiben. Das bedeutet jedoch keineswegs, daß die Wissen- 
schaft in der Flugtechnik überhaupt keine Aufgaben mehr zu erfüllen 
hätte und nur zur erklärenden Bestätigung von Erfolgen und Mißerfolgen 
berufen wäre. So oft Aufgaben an die Flugtechnik herantreten, die außer- 
halb ihres bisherigen Erfahrungsbereichs liegen, wie dies z. B. jetzt beim 
Übergang vom Kriegs- zum Verkehrsflugzeug der FaU ist, ist es allein 
der Wissenschaft möglich, eine Lösung anzugeben, die bei qualitativ und 
quantitativ bewußtem Kompromiß ohne weiteres als unter den gegebe- 
nen Umständen endgültig bezeichnet werden muß. 

Um zu zeigen, in welcher Weise etwa bei der Berechnung eines neuen 
Flugzeugs zu verfahren ist, wird zur Ergänzung der in den vorhergehen- 
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den Kapiteln entwickelten Bechnungsvorgänge^ im vorletzten Exipitel auf 
Grund einer konkreten Konstruktionsaufgabe, deren Lösung und der ent- 
sprechende Entwurf eines Flugzeugs durchgeführt. 

Im letzten Kapitel habe ich schließlich versucht, die auf Grund alge- 
braischer Rechnungen im Buch entwickelten Gedankengänge gemein- 
verständlich darzustellen und diesen Gedanken, wenn möglich, eine neue 
Form zu geben, um auch dem Leser, der sich der Mühe unterzogen hat, 
das Buch durchzuarbeiten, Neues zu bieten. Die Zusammenfassung kann 
daher ebensowohl als Anregung zum Studium wie zum Abschluß des- 
selben dienen. 

Berlin-Schöneberg, Juli 1920. 

Dr.-Ing. H. G. Bader. 
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a 



Wirksamer Anstellwinkel GL 304 

ß Meßbarer „ GL 1 

ß^ Anstellwinkel des Schubs GL 292 

Y Winkel der V-Form GL 419 

y Anstellwinkel für verschwindenden Auftrieb . . GL 6 

8 Störung des Anstellwinkels GL 288 

e Dichteverhältnis GL 122 

a Gleitwinkeltangente GL 294 

5 Momentenzahl GL 5 

g Der Kurs GL 418 

iy*) Auftriebszahl . GL 5 

rit Wirkungsgrad der Schrauben Gl. 173 

% Neigung der Plugrichtung zur Wagerechten. . GL 291 

%• Verminderung der Auftriebszahl am Flügelrande GL 230 

X Wurzel der Schwebebedingung Gl. 63 

X Eonstante des Flugzeugs in Beziehung zu Lähgs- 

Stabilität GL 307 

X Verhältnismäßige Breite der Quersteuer ... GL 518 

A Leistungs Verhältnis des Motors GL 123 

A, Fortschrittsgrad der Schraube Gr. 170 

|iA, Momentenzahl der Schraube GL 171 

^ Wurzel der Stabil! tätsbedingung | p " „oa 

fisk-i Ihr reeUer Teil . . . Gl. 254 

V sk"* • Ihr imaginärer Teil GL 255 

fi Reibungskoeffizient . GL 522 

ft Einflußzahl des Auftriebs GL 35 

Widerstands GL 19 



A 



V 



» ;> 



S Widerstandszahl GL 54 



1) Der Techniker ist gewöhnt mit f\ Wirkungsgrade zu bezeichnen. Die bisher 
üblichen Symbole 2;^, c^, C^ sind jedoch für den Gebrauch in der Praxis, der 
schon an sich das Symbol mit Zeigern (Indices) belastest, viel zu schwerfällig. 
Die hier getroffene Wahl wird darnach wohl hinreichend begründet durch die 
Analogie mit den üblichen Symbolen X, Y für Rücktrieb und Auftrieb and £ für 
die Rücktrieb szahl. 



4 Bezeichnungen 
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9r Ludolphsche Zahl 

9 kg m~ * sk^ Luftdichte 61. 1 

^ Verhältnis von Schub zu Gewicht Gl. 295 

tf Schränkungswinkel zwischen Flosse und Flügel Gl. 214 
V Änderung des Winkels zwischen Flugrichtung 

und Horizontaler Gl. 289 

t min Steigzeit Gl. 156 

fp Konstantes Glied in der Momentenzahl .... Gl. 5 

ip Schräglage des Flugzeugs Gl. 416 

^, Schubzahl der Schraube Gl. 172 

tl> Lage der Symmetrieebene gegenüber dem Kurs Gl. 417 

tf; Profilwiderstandszahl Gl. 55 

X Ableitung der Momentenzahl nach der Auf- 
triebszahl • • • Gl. 5 

X, Ableitung des Schubs nach der Geschwindigkeit Gl. 319 

<D Verhältnismäßige Geschwindigkeitsänderung. . Gl. 288 
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I. Die Bereclinmig von Auftrieb und Widerstand. 

A, Die hydrodynamische Berechnung des Auftriebs und 

seiner Momente. 

Die BerechnuBg des Tragflügelauftriebs gründet sich auf das Bild der 
aUgemeinsten ebenes, wirbelfreien Strömung einer idealen unzusammen- 
drückbaren Flüssigkeit um einen Kreis. Diese Bewegung bzw. die zuge- 
hörige Strom- und Potentialfunktion wird mit Hilfe analytischer Funk- 
tionen in der GauBschen Ebene dargesteUt und läßt sich zerlegen in eine 
im Unendlichen geradlinige Bewegung und eine kreisende Bewegung: 
Zirkulation/ deren Oeschwindigkeit nach außen abnimmt und im Unend- 
lichen verschwindet. Es ist ausschließlich das Intensitätsyerhältnis der 
beiden Bewegungen, das das Strömungsbild bestimmt, denn dies selbst 
gut für beliebige absolute Größe der Geschwindigkeiten und linearen Di- 
mensionen. Ordnet man jedem Punkt dieses Strömungsbildes durch eine 
Abbildungsfunktion einen Punkt in einer andern Bildebene zu, derart, daß 
der Kreis in ein Tragßächenprofil übergeht, ohne daß sich die Strömung 
im UnendUchen nach Größe oder Richtung ändert, so geht das ursprüng- 
hche Strömungsbild in ein neues über, in dem die Geschwindigkeit am 
Umriß ohne weiteres, wie erforderlich, diesem paraUel gerichtet ist. Die 
Wahl der Zirkulationsstärke im ursprünglichen Bild bestimmt in der Ab- 
bildung die Lage des Flügelprofils gegenüber der Hauptströmungsrich- 
tung und damit auch für diese den Wert von Zirkulation und Auftrieb. 
Hat man die Abbildungsfunktion und damit das Profil gewählt, so ist 
das Strömungsbild bekannt und kann zur Berechnung des Auftriebs ver- 
wendet werden, indem man die Drucke auf dem Umfang des Profils nach 
dem BemouUischen Gesetz berechnet und über den Umfang integriert. 
Man kann aber auch die Luftkraft nach dem Impulssatz berechnen, wo- 
nach die auf eine beliebig abgegrenzte Flüssigkeitsmenge wirkende äußere 
Kraft gleich der die Grenzen in der Zeiteinheit durchtretenden Bewegungs- 
größe ist. Auf diese Weise ist es M i s e s (Lit. 26) gelungen, indem er von der 
allgemeinsten Abbildungsfunktion nur die wichtigsten Glieder beibe- 
hält, wesentlich unabhängig von dieser eine Näherung für den Auftrieb 
zu entwickeln. 



' : .h Bereehnimg .y^n -Auftrieb und Widerstand 



Bezeichnen wir mit: 

Q kg i^T-^Aspt*: 4^9 .I^uftdißlite . . 

t^msk"^ die Strömungsgeschwindigkeit der Luft gegenüber der 
Fläche bzw. die Eigengeschwindigkeit des Flugzeugs im stetigen 
Fluge, 

^m die Flügeltiefe, 

bm die Spannweite, 

ß den meßbaren Anstellwinkel, d. h. den Winkel zwischen Flügel- 
sehne und Strömungsrichtung und mit den Längen a, c und den 
Winkeln y, d Invariante der Abbildung, so gilt nachMises für den 
Auftrieb y 

y = 4;r sin (/J + y) a • ^ • v*. (1) 

und für sein Moment um die Hinterkante des Flügels (positiv im Sinne 
einer Vergrößerung des Anstellwinkels) 

f = 2«Bm2(^ + d).c».9'«» + f -l- (2) 

Da y und d Unveränderliche des Profils sind, wachsen also Auftrieb und 

Moment linear mit dem meßbaren Anstellwinkel ß, wenn wir von dem 

geringfügigen Unterschied von sinus und Bogen bei kleinen AnsteUwin- 

Jceln absehen: _ 

f = 4«(^ + y)apt;' (3) 

f = 4;r(^ + d)c*9t>* + J.|. (4) 

Für die Rechnung ist es zweckmäßig, diese Werte von den dimensionalen 
Größen unabhängig zu machen; man erhält dann für ihre Kennzeichnung 
(einem Vorschlag von Prandtl entsprechend, Lit. 34) reine Zahlen, die 
bei geometrisch und mechanisch ähnlichen Verhältnissen unabhängig von 
den wahren Maßen gleiche Werte annehmen. Wir erhalten so für den 
Auftrieb eine Auftriebszahl 17 und für das Moment eine Momentenzahl ^, 
die entsprechend ihrer beiderseitigen linearen Abhängigkeit vom Anstell- 
winkel auch untereinder in linearer Beziehung stehen, die wir weiterhin 
in der Schreibweise . z-x 

zum Ausdruck bringen wollen. Es ist üblich, den Auftrieb, der Fläche 
des Flügels und dem doppelten Staudruck proportional zu setzen und für 
den Hebelarm des Moments die Tragflügeltiefe als Bezugseinheit zu wäh- 
len. Damit erhalten wir nach 61. (3) und (4): 

(6) , = 4«.(/3 + y)| § = 4«(^ + <J)^ + | (7) 



A. Die hydrodynamische Berechnung des Auftriebs und seiner Momente 7 



undnach 01.(5): 



(9) 



t^4:t(ß + Y)^-4.«(y-8)^ + i 






q)-4«(y-d)~ 



(8) 
(10) 



Für die Ableitungen von Anftriebszahl und Momentenzahl nach dem An- 
stellwinkel ergeben sich die Werte: 



(11) 



dri 



d^-'i 



A « 

4:3t ' -7- 

z 



dt 



(12) 



Nach Mises betragen die Invarianten der Abbildung a und c^ etwa 
übereinstimmend^ ein Viertel der Tragflügeltiefe, während Winkel y etwa 
gleich dem doppelten Wölbungspfeil der Profiimittellinie, und Winkel d 
nahezu gleich Null ist. Unter diesen Voraussetzungen erhalten wir: 



(13) 
(15) 






V 



% 



fp^ — ,y 



(14) 
(16) 



t 



J verschwindet für rj ^y. 

Der Vergleich dieser Werte mit Messungen im Windtunnel zeigt recht 
gute Übereinstimmung. Nahezu unabhängig vom Profil gilt % « 3/4 
(vgl. Fig. 1). Es 
läßt sich auch tat- 
sächlich eine Zu- 
nahme der Beträge 
y und q) mit der 
Wölbung feststel- 
en. Sie wird aber 
stark modifiziert ^ 
durch die Gestal- 
tung des Profils, 
die natürlich selbst 
bei gegebenem 

Wölbungspfeil 
der Mittellinie 
sehr verschieden 
erfolgen kann, rji' 
liegt jfür unendlich 

breite r lUgel üb- ^^i^ f^^ ^»8 in Figur a angegebene Flttgelprofil gemeisene Werte der 

lieber CreWÖlbter ^omentenaahl, in Abhängigkeit ron der AuftriebssahL Der obere TeU 

Profile weniff ober- ^®' Kurre ist ausgesprocben gerade und weist genau die Tangente /= 4- 

^ auf. Die gestrichelte Verlftngemng derKurre bis surOrdinatenaohse schneidet 

nm.b 3t, axif dieser den Wert (p s 0,04, auf der Abszissenadise y ^ 0,055 ab. 
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Fig. a 

zeigt den zu den Messungen Figur 1 und Figur 7 gehörigen FlOgelumriA. Er ist lusammengesetst 
aus zwei Parabeln mit Tersohiedenem Parameter, deren Seheitel gegeneinander versetzt, und deren 
Achsen gegeneinander rerdreht sind, und die in der Xfthe ihrer Scheitel durch den Abrundungskreis 
der Vorderkante miteinander verbunden werden. Im besonderen ist [dieser Umrifi entworfen unter 
dem Gesichtspunkt, einen möglichst grojBen Holmabstand und damit geringste Holmquerschnitte und 
-gewichte zu erreichen. Trotz der sich daraus ergebenden ungewöhnlich starken Yeijflngung des 
Profils nach hinten sind seine ftrodynamischen Eigenschaften, wie die Messungen zeigen, sehr gflnstig. 
Denn während die Profilwiderstandszahl und der Höchstwert der Auftriebszahl den besten bis jetzt 
untersuchten Profilen nahekommen (Lit. SO bis 83), übertreffen sie diese noch durch die geringen An- 
forderungen an die Stabilisierung, wie sie durch den außerordentlich kleinen Wert tp s 0,04 gekenn- 
zeichnet werden. 



B. Die hydrodynamische Berechnung des induzierten 

Widerstandes, 

Bei endlicher Breite der Flügel ist 17' freilich erheblich geringer (Fig. 5). 
Denn entsprechend dem Überdruck unter und dem Unterdruck über der 
Flache tritt um die Enden eines Tragflügels herum ein Ausgleich ^et 
Drucke ein. Der damit verbundene Auftriebsyerlust fallt natürlich um 
so mehr ins Gewicht, je geringer die Breite des Flügels ist. Druckmes- 
sungeu an Flügeln (Fig. 3) haben gezeigt, daß tatsächlich der Strömungs- 
druck am Rande eines Flügels etwa nur halb so groß ist als in seiner 
Mitte. Der Druckausgleich macht sich jedoch nur bis in eine beschrankte 
Entfernung vom Raiid aus geltend, die etwa gleich der Flügeltiefe ist. 

Dieser Druckausgleich bedeutet nun andrerseits* eine ümströmung der 
Flügelenden, d. h. die Bildung zweier Wirbel entgegengesetzten Dreh- 
sinns an den Rändern. Diese Wirbel schließen sich nach einer Hypo- 
these von Prandtl (Lit. 35), die durch Versuche bestätigt ist, an den 
Rändern des Tragflügels rechtwinklig zur Flugrichtung an die Zirkular 
tion um den Tragflügel an und setzen diese, die ja nach fundamentalen 
hydrodynamischen Beziehungen nicht in der Flüssigkeit enden kann, mit 
gleicher Stärke ins Unendliche fort. Der Unterhalt dieser Zirkulation er- 
fordert also Leistung, d. h. die Erzeugung des Auftriebs ist nur möglich 
unter Überwindung eines Widerstandes, des sogenannten „induzierten'' 
Widerstandes. Dieser Widerstand muß sich natürlich rein strömungs- 
theoretisch als den Tragflügel in der Flugrichtung verzögernde Kraft 
nachweisen lassen. Er folgt auch in der Tat aus der Veränderung des 
Strömungsbildes durch die „Randwirbel". Tragender Wirbel und Rand- 
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Fig. s 
seigt die AuftriebsTerteilimg über die Spannweite eines FltLgels Tom Seitenverhftltnii g^ nach eng- 
lischen Messungen (Lit. 42). Danach kann man in erster Nftherong (— • — ) annehmen , diafi der Auf- 
trieb nnreränderlich ist und nur ein Stock in der Breite von ein Viertel der Tragflttgeltiefe, vom 

Bande aus gerechnet, nicht trägt. In «weiter Nfthemng ( ), die sich schon recht gut an die 

Funktion anschliefit, ist, neben einem unTcränderlichen Betrag in der Mitte, lineare Abnahme nach 

dem Bande auf die HUfte dieses Betrags längs des Bruchteils -|- der Spannweite angenommen. 



Wirbel sind gleich stark und die zur Wirbelseele senkrechte Oeschwindig- 
keit betragt im Abstand r von der Wirbelseele nach der Theorie des Auf- 

triebs y~ • Gegenüber der Fluggeschwindigkeit wird also die Strömungs- 
geschwindigkeit im Abstand + y über bzw. — y unter dem Tragflügel 
um einen Bruchteil r^ gesteigert bzw. vermindert und im Abstand j- x 
hinter bzw. — x vor der Wirbelseele des Tragwinkels um den Winkel 
r^— oder im Abstand nach innen bzw. außen von jedem der Randwirbel 
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um den Winkel -^ — nach unten bzw. oben abgelenkt. Die Randwirbel 

lenken also schon für den Tragflügel selbst die Strömnngsrichtung gegenüber 
der Flugrichtang nach unten ab. Dadurch neigt sich die Resultierende des 
Auftriebs nach hinten^ d« h. der Auftrieb, der immer senkrecht zur Strö- 
mungsrichtung steht, erhalt eine Komponente entgegen der Flugrichtung. 
Diese Ablenkung der Strömung ist natürlich um so starker^ je größer die 



0,08 



0,06 



0,04 



0,02 




Fig. 4 
:seigt die Verteilung des Widerstendes über die Spannweite für ein SeitenrerhUtnis 1 : 6,8 nach eng- 
Uschen Messungen (Lit. 42). In erster Näherung kann man annehmen, daft der Widerstand unTer^ 
-ftnderlich ist und nur in dem sehr schmalen Bereich Ton einem Fdnfsigstel der Spannweite am Bande 

etwa das doppelte betrftgt. 

Geschwindigkeit des Wirbels ist^ und da diese theoretisch am Rande des 
Tragflügels unendlich 'groß ist, muß der Widerstand von der Mitte aus, 
wo er einen kleinsten Betrag annimmt, nach dem Rande zu stark zu- 
nehmen. Andrerseits nimmt eben der Auftrieb nach dem Rande zu ab, 
und dadurch wird die Verteilung des Widerstandes über die Spannweite 
stark modifiziert. Immerhin tritt, wie Fig. 4 zeigt, eine ganz betracht- 
liche Steigerung des Widerstandes in schmalem Bereich am Rande ein, 
auf deren Bedeutung für die Seitensteuerung und -Stabilität wir später 
zurückkommen werden. Trotzdem dürfen wir eben wegen der geringen 
Breite der Stufe ohne weiteres mit Prandtl für die Ablenkung der Strö- 
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mung gegenüber der Flugriclitang als Mittelwert ihren Wert in der 
Mitte der Tragfläche gelten lassen. 

und die Drehung der Auftriebskraft um diesen kleinen Winkel liefert 
«einen selbstinduzierten Widerstand 

X= Y'Ja^^'fiH^'Q'V^kg. (18) 

Dieser Widerstand wächst noch, wenn- sich andere Tragflügel in der Nach- 
barschaft befinden und die Strömung noch weiter ablenken. Für die 
obere Fläche eines Doppeldeckers beträgt dißse zusätzlich^ Ablenkung der 
Strömung durch die untere im Bogenmaß: 

und umgekehrt: für die untere durch die obere: 

-^«« = i>«-^. • (20) 

Die ^,EinflußzahP^ v ist eine Funktion der Lage der Flügel zueinander und 
<ler Spannweiten. Unter der Voraussetzung, daß die Randwirbel senkrecht 
2um tragenden Wirbel stehen, hat Betz diese Funktion angegeben (Lit. 9). 
Bagt einer der beiden tragenden Wirbel auf jeder Seite .um cm. über den 
anderen vor, und liegt die Wirbelseele des oberen am vor und dm über 
der des unteren (bezogen auf die Flugrichtung), so kssen sich die Betz- 
sehen Formeln schreiben in der Form: 



^^V^^^+a^a^^y^^r^-^^ (21) 

Strömungstheoretisch ergibt sich hierfür als Lage der Wirbelseele gegen- 
über dem Profil der Schnittpunkt der resultierenden Luftkraft mit der 
Flügelsehne (Lit. 19), dessen Abstand von der Hinterkante des Flügels 
sich in Bruchteilen der Flügeltiefe aus der Division der Auftriebszahl in 
die Momentenzahl ermitteln läßt. Die Staflelung im ärodynamiachen 
Sinne, d. h. der Abstand der Wirbelseelen gemessen in der Flugrichtung, 
•ändert sich also bei ungleichen Flügeltiefen sowohl in bezug auf die Flü- 
gel selbst als auch durch die Lagenänderung der Flügel gegenüber der 
Flugrichtung durch die mit Änderimgen des meßbaren Anstellwinkels ver- 
bundene Drehung der ZeUe. Ärodynamisch läßt sich also überhaupt keine 
eindeutige Definition der Staffelung geben. Eine solche können wir je- 
doch aus einer statisch konstruktiven Betrachtung der ZeUe ableiten. 
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Statisch vorteilhaft ist es natürlich, wenn die drnckfesten Stäbe, die der 
Sicherung des Abstandes der Flügel dienen (Streben, Stiele), die Luft- 
kräfte möglichst ohne Zutun der ihre gegenseitige Lage sichernden Dia- 
gonalyerspannungen (Tiefenkreuze) aufnehmen, d. h. wenn sie in Richtung^ 
der Luftkrafte liegen. Und da der Strömungsdruck bis auf ganz gering- 
fügige Reibungskräfte normal zur Flächenbespannung steht, wird ihre 
Resultierende wesentlich normal zur Flügelsehne wirken. Man wird also 
günstige, statische Verhältnisse erhalten, wenn bei gleichen Flügeltiefen 
die Streben normal zur Flügelsehne liegen, bei ungleichen die Streben- 
richtungen sich auf der Normalen zur Flügelsehne schneiden, die der Lage 
der LuftknÜte entspricht. Da nun für normale Flugzustände die Luft- 
kräfte nicht erheblich vor der Flügelmitte angreifen, hat man, um die Staffe- 
lung einfach und eindeutig zu definieren, etwa nur den Betrag anzugeben, 
um den die Mitte des Oberflügels in Richtung der filügelsehne gegenüber 
der Mitte des Unterflügels nach vom verschoben ist. Damit läßt sich 
dann auch leicht der Betrag a der ärodynamischen Staffelung für jeden 
Wert des meßbaren Anstellwinkels und der zugeordneten Auftriebszahlen 
angeben. 

Die den zusätzlichen Ablenkungen entsprechenden „induzierten^* Wider- 
stände betragen für das Oberdeck: 

ri.^«ij=Ji.i,i<iV,.(».t)» kg (23) 

und für das Unterdeck : l'j • ^«ji =- ^ • iji <i % ^g ■ P • »* kg , (24) 

und die Summe beider Komponenten, die mit Einführung des (von der 
Folge der Indizes unabhängigen) Mittelwertes der Einflußzahlen: 

V 

sich ergibt zu: — • '»?i^i • ly^^j • p • v* kg (26) 

zeigt sich damit unabhängig vom Ghrad der Staffelung der Zelle. Der ge- 
samte induzierte Widerstand, den wir unter Ausschluß des gemeinsamen 
Faktors p • v* (doppelter Staudruck), mit 3 bezeichnen, ergibt sich z. B. 
für einen Vierdecker zu: 



1) Dfi für Selbstinduktion nach Gleichung (17) v « v^^ » 4 und nach Gl. (26), 
falls c Tcnch windet, v~ln-^ist, erkennen wir in 

die rechnerische Gültigkeitsgrenze der Betz sehen Formeln 
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+ V84%^»^4^4+ Vl8^1^1%^8+ V24%^8^4<4+ ^A^l^l^i^J- (27) 

Hierin sind nun keineswegs die r^ einzuführen^ wie man sie etwa aus 
den Anstellwinkeln gegenüber der Flugrichtung berechnen könnte. Denn 
infolge der Induktion sind die wirksamen Anstellwinkel um zla kleiner. 
Für den Vieldecker gilt: 

-^^«^ 2i^(*'M^»^>+ *'"^i^i + ^«»^3^ • • •)• (29) 

Das erste Glied der Klammer rührt von der Selbstinduktion des Trag- 
flügels selbst, die weiteren von der Beeinflussung durch die benachbarten 
Flügel her. Die Auftriebszahl bei endlicher Breite 17 unterscheidet sich 
also von der Auftriebszahl bei unendlicher Breite 17^ um einen Betrag, 
der diesem Winkel und der Ableitung rf der Auftriebszahl nach dem An- 
stellwinkel bei endlicher Breite proportional ist. 

%=-^oo-^i'-^ai- (30) 

Die Ableitung dieser Gleichung nach dem Anstellwinkel liefert: 

%'== Voo - V^'«i-Voo- ^•2^-5-(nr'^i'^i+^itW^8 + ^i8^8'^8- •) (31) 
also im Besonderen für den Eindecker: 

V*i^-|; + V-V.=o (82) 

und da nach Gleichung (14) die Änderung der Auftriebszahl mit dem An- 
stellwinkel bei unendlicher Breite gleich der Zahl it ist, erhalten wir für: 



i/,i • tjh 


4 


2 


1 


V, 


% 


rf 


1,57 


1,94 


2,29 


2,58 


2,80. 



Vergleicht man diese Werte mit Messungsergebnissen, so folgt daraus für 
die Einfiußzahl der Selbstinduktion i^i^ ^ 8, d. h. etwa der doppelte Wert, 
als wir ihn für die Berechnung des selbstinduzierten Widerstandes nach 
Gleichung (17) eingesetzt haben. Das bedeutet von vornherein keinen 
bedenklichen Widerspruch; denn wir haben ja schon früher darauf hin- 
gewiesen, daß die Einführung des Wertes der Flügelmitte als Mittelwert 
für den induzierten Widerstand an sich durchaus willkürlich ist und sich 
nur durch die gute Übereinstimmung der Formeln mit Messungsergeb- 
nissen rechtfertigen läßt. Zur Berechnung des induzierten Widerstandes 
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n 



benutzten wir aber das Produkt von Auftrieb und Ablenkungswinkel, der 
ja eben selbst wieder dem Auftrieb proportional ist. Für die Berechnung^ 
der Ableitung der Auftriebszahl kam deren Produkt mit dem Ablenkungs- 
winkel in Rechnung, und so erscheint aus der erheblichen Abweichung^ 
der örtlichen Werte von den Mittelwerten durchaus verständlich, daß die 
Einflußzahlen, die ja auch Mittelwerte darstellen, in beiden Fällen durch- 
aus yerschieden sind. Erklärt man daher für das vorliegende Problem 
die Einflußzahl v^^ = 8 in Geltung, so ergeben sich die in Fig. 6 darge- 
stellten Werte iy', die bis auf 
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geringfügige Abweichun- 
gen der einzelnen Profile 
Yoneinander nach allen vor- 
liegenden Messungsergeb- 
nissen bei Auftriebszahlen 
zwischen 0,25 und 0,5 recht 
gut zutreffen. Bei kleine- 
ren Auftriebszahlen sind 
die Werte etwas größer^ 
Hier macht sich, peinlich 
geltend, daß die Abhängig- 
keit von der Auftriebszahl 
selbst, die sich in der dia- 
grammatischenDarsteUung 
der Auftriebszahl in Ab- 
hängigkeit vom Anstell- 
winkel durch eine schwach e^ 
mit dem Anstellwinkel 
wachsende Krümmung 
kund gibt, von der Strö- 
mungstheorie vorläufig gar nicht erfaßt wird; daß man also für ihre Fest- 
stellung ausschließlich auf Messungsergebnisse angewiesen ist. In noch 
höherem Maße ist dies der Fall bei den mittleren Werten r( für Doppel- 
decker, deren Berechnung nach Gleichung (31) erheblich größere Werte 
gibt, als bei Messungen im Windtunnel festgestellt wurden, zumal wenn 
man die Angabe auch hier auf den Bereich von 0,25 < i? < 0,50 be- 
schränkt, für den ja gerade beim Mehrdecker infolge der Induk- 
tion erheblich größere Anstellwinkel in Frage kommen. Die Rech- 
nung ergibt unter der Voraussetzung, daß die Ableitung der Auftriebs- 
zahl für alle Decken eines Mehrdeckers mit gleichen Flügeltiefen durch 
die Induktion auf den gleichen Betrag herabgesetzt wird, daß dieser 
Betrag gleich dem Wert r{ für einen Eindecker von einem im Ver- 
hältnis 
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Fig. 5. 
Mittlere Werte der Ableitung der Attftriebaxahl nach dem An- 
stellwinkel fOr Eindecker (oben) und Zweidecker (unten). 
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, (34) 

geringeren Seitenverhältnis ist, während Messungen Munks an Doppel- 
deckern mit veränderter Spannweite (ohne Staffelang; Deckenabstand 
gleich Flügeltiefe) die erheblich kleineren^ in Fig. 5 durch die untere 
Kurve dargesteUten Werte ergeben haben (Lit. 29). 

Doch nicht allein in der Richtung; sondern auch nach der Größe be- 
einflussen sich benachbarte Strömungeu. Es i$t ohne weiteres klar^ daß 
ein Tragwirbel filr ein darüber liegendes Tragdeck die Strömungsgeschwin- 
disrkeit erhöht >/« ^ * 

^ = ^^«1^' . (35) 

und umgekehrt die Zirkulation um das obere Tragdeck die Luftgeschwin- 
digkeit für das untere herabsetzt 

^■='^"^- (36) 

Die Einflußzahlen /i sind wieder Funktion der Lage der Flügel zuein- 
ander und ihrer Spannweiten und betragen nach Betz: 

ft, ihx = ^-^ (v'^TF+T» - I/o» + c» + rf')- (37) 

Da V nach wie vor in der Formel für den Auftrieb die Fluggeschwindig- 
keit und nicht die Strömungsgeschwindigkeit bedeutet^ haben wir den 
Quotienten der Quadrate beider 

(1 + 2 ^^) (38) 

als Faktor in die Auftriebszahl einzubeziehen. Diese neuen und end- 
gültigen Auftriebszahlen sollen arabische Zahlen als Index erhalten zur 
Unterscheidung von den ursprünglicheu, lediglich durch die Lage des 
Profi^Is gegenüber der Strömungsrichtung bestimmten Auftriebszahlen^ die 
als Index römische Zahlen führen. Die Beziehung zwischen beiden er- 
gibt sich z. B. für einen Vierdecker zu: 

^ = 1 - ^ (- f^2^i ^ + ^8%^8 + IhiniQ iisf. (40) 

Indem man die erste Gleichung mit ri^h^t^^ die zweite mit ri^\i^ usf. 
multipliziert imd addiert^ kann, man sich leicht überzeugen, daß man 
zur Berechnung des Gesamtauftriebs der Zelle 

(41) r=D(».t;«kg ^ = Zrifi^t,m* (42) 

ebensogut die angenommenen Werte i^iiyn^m oder die endgültigen Werte 
^i^s^s verwenden kann. 
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C. Eine Näherungsformel für den induzierten Widerstand. 

Es hängt mit dieser eigentümhchen gegenseitigen Beeinflussung der 
Auftriebszahlen zusammen, daß sich fiir den induzierten Widerstand eines 
«-Deckers eine recht gute Näherung mit: 

(3) = !^ [2n + v(n- 1) + v(n - 2) + v"(m - 3) • • ] (43) 

angeben läßt, die lediglich zum vorJäufigen Vergleich der Mehrdecker 
mntereinander zu dienai hat, nicht etwa als Anweisung zur Berechnung 
des Widerstands, der ausschließlich nach Formel (27) zu berechnen ist. 
V bedeutet die EinfluBzahl für direkt benachbarteFULchen, v für den doppel- 
ten Abstand, v" für den dreifachen Abstand usf. Nun ist näherungsweise 

(44) v-ln4-lnyi+(^)' und damit: "^^ZUtl (^5) 

Durch Einführung der konstruktiv gegebenen Bauhöhe h der Zelle statt 
des mit der Deckenzahl n veränderlichen Abstandes d benachbarter Flächen 

A - (w - 1) . rf (46) 

erhalten wir eine neue lediglich von Bauhöhe und Spannweite abhängige 

Einflußzahl v« =- v - In (« - 1) . (47) 

Der Mittelwert rjt in. der Näherungsformel für (3) steht mit dem Mittel- 
wert der Spannweiten b und dem Auftrieb in der Beziehung 

(4g) ^^n^tit'b damit wird (3) = -J • (f )*• r (49) 

worin: r «- + ^^=^ K + ln(w - 1)] - r^[ln2 + ln3 + • • • 

+ ln(n~l)] + 2^,[21n2 + 31n3.-. + (n^l)ln(n~l)]. 

Die Formel liefert für den 

Eindecker : r =* 1 
Zweidecker: = 0,500 + 0,125 v^ 
Dreidecker : « 0,400 + 0,160 v^ 
Vierdecker : = 0,375 + 0,187 v^ 
Fünfdecker: == 0,364 + 0,200 v^ 

Fig. 6 zeigt die Geraden r » /*(^o)- ^^ zeigt sich, daß bei gegebenen 
Werten für Auftrieb und Spannweiten bei 

l<v,< 2,8 (51) 

der Dreidecker geringsten induzierten Widerstand hat, für kleinere Werte 
von Vq der Fünfdecker, für größere der Zweidecker, und daß dieser erst 
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— • Zweidecker. • Dieideoker. • Yierdeoker. • Fünfdecker. 

Flg. 6. 
Der indosierte Widentond ron Mehrdeokem bei gegebener Spannweite, BauhOhe und TragfUügkeit 

im Yerkältnii sum induxierten Widerttand einet Eindecken. 

für Vq = 4^) ebenso ungünstig wie der Eindecker ist. Bei 0** bzw. 45* seit- 
licher Staffelung ist bIbo der Dreidecker am vorteilhaftesten, wenn die 
yerftlgbare Spannweite 3 bis 12 bzw. 4 bis 17mal so groß wie die ver- 
fügbare Zellenhohe ist. Ist die zulässige Breite des Flugzeugs noch 
kleiner, so ist der Yierdecker zu bevorzugen, ja, wenn konstruktiv gleich 
günstig, der Fünfdecker; ist sie ausnahmsweise größer, so ist der Zwei- 
decker im Vorteil. Für b/h = 7 bzw. 10 (vq =- 2) sind Zweidecker und 
Yieldecker nahezu gleichwertig und dem Dreidecker nur wenig unter- 
legen. Jedenfalls sollte man, soweit nicht andere Gründe den Ausschlag 
geben, bei wesentlich größeren Spannweiten das Flugzeug nicht als Yiel- 
decker, bei wesentlich kleineren Spannweiten nicht als Zweidecker ausführen. 



1) Vgl. Anmerkung zu Gl. (86). 

Bader, Grandlagen der Flugtechnik 
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Denn wenn auch die Darstellung infolge ihrer nur angenähert richtigen 
Voraussetzungen nicht yollkommen zutrifft; so sind die quantitativen Ab- 
weichungen doch zweifellos so geringfQgig, daß auch kleine Unterschiede, 
wie sie die konstruktive Durchführung für verschiedene Deckenzahl mit sich 
bringt; erheblichere Abweichungen vom berechneten angenäherten Kleinst- 
wert des induzierten Widerstandes nicht ausgleichen können. Denn immer 
ist im Auge zu behalten, daß der Gesamtwiderstand außer dem von Bau 
und Lage abhängigen induzierten Widerstand; der bei verschwindendem 
Auftrieb auch verschwindet, noch den Stirnwiderstand umfaßt; der als 
unabhängig von der nur innerhalb enger Grenzen veränderlichen Lage 
des Flugzeugs betrachtet werden kann. 

D. Die Berechnung des Stimwiderstandes. 

Der ^,Stimwiderstand" ist gleich der Summe aller Widerstände der dem 
Luftstrom ausgesetzten Bauteile des FlugzeugS; und diese Einzel widerstände 
sind jeweils nur abhängig vom Querschnittsverlauf des Körpers in der Flug- 
richtung und wachsen mit dem Quadrat seiner linearen Dimensionen. Die Ab- 
hängigkeit vom Querschnitt wird quantitativ angegeben durch eine dem 
Querschnitt eigene Widerstandszahl. Die Abhängigkeit von den absoluten 
Größen hat man sich gewöhnt; für nichttragende Bauteile auf die Aufriß- 
projektion Q und für die Flügel auf die Grundrißprojektion b^i^zvi beziehen. 
Nicht allein wegen dieser verschiedenen Definitionen der Widerstandszahlen 
wollen wir weiterhin dementsprechend beim ;;Stirnwiderstand^^ zwischen 
;;Schädlfchem Widerstand @" und „Profil widerstand $" unterscheiden; son- 
dern vor allem; weil gerade die Ermittelung der Flügelgröße das erste Ziel 
der ganzen Rechnung und somit zunächst eine Unbekannte ist; während 
der ;,schä(]liche Widerstand^' sich von vornherein ziemlich genau ; unab- 
hängig von der Art des ZcUenauf baues imd den FlügelgrößeU; angeben 
läßt. Beide Widerstände umfassen neben einem eigentlichen Formwider- 
stand; den man durch günstige Querschnittsgestaltung (^^Tropfen'^) herab- 
zusetzen sucht; den Reibungs widerstand; der mit der Größe der Oberfläche 
wächst. Da jedoch für einen gegebenen Querschnitt die Körperoberfläche 
proportional der Aufriß- bzw. Grundrißprojektion des Körpers ist; kann 
man Formwiderstand und Keibungswiderstand mit einer Widerstandszahl 
zusammenfassen und schreiben: 

(52) X^Qv^H 3e-@-t-^ + 3 * (53) 

(54) Q^Sl'Q ^^Ztl^M (55) 

Freilich sind hierin , eben wegen der inneren Reibung (Zähigkeit); die 
den Reibungswiderstand verursacht und den Formwiderstand veranlaßt 
(Lit. 4); die Widerstandszahlen | und tif Funktion der Reynoldsschen 
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ZaU^) und zwar meist in der Weise, daß | bzw. tj; beim Überschreiten 
einer bestimmten Reynolds sehen Zahl von einem nahezu unyeränder- 
liehen Wert plötzlich stark abfällt und nach diesem Sprung wieder einen 
nahezu unTeranderlichen aber wesentlich kleineren Wert innehält. Da 
dieReynoldssche Zahl zugleich mit der Tjuftdiehte und der Geschwindig- 
keit sinkt, läuft man also Gefahr, mit zunehmender Höhe jenes Gebiet 
höherer Widerstandszahlen zu erreichen. Man hat daher zur Ermittelung 
der Widerstandszahlen auch die Reynoldssche Zahl für jene Höhe 
zu berechnen, fiir die die Flugzeugberechnung durchgeführt wird. Die 
so ermittelten Werte $ bedürfen indes noch ^er Korrektur für Bau- 
elemente, die im Strahl der Luftsehraube liegen. Wir werden diese Kor- 
rektur gelegentlich der Berechnung der Stärke des Schraubenwindea 
geben (IH G). 



IL Die Berechnung der Flügeltiefen und Anstellwinkel. 

A. Die Konstruktionsrichtungen. 

Wir haben im vorhergehenden Abschnitt gesehen, in welch verwickel« 
ter Abhängigkeit der Widerstand vou Abmessungen und AnsteUwinkel 
des Flugzeugs steht. Wir haben nun zu zeigen, mit welchen Abmessungen 
und AnsteUwinkeln man den der Aufgabe entsprechenden Kleinstwert des 
Widerstandes erreicht. Wir sahen, daß der selbstinduzierte Widerstand 
mit Vergrößerung der Spannweite, und der induzierte Widerstand mit Ver- 
größerung des Flächenabstandes abnimmt, und man wird, so weit dies mit 
der Holmfestigkeit verträglich und konstruktiv durchführbar ist, daher 
die Flügelbreiten, und die Bauhöhe der ZeUe so groß als irgend möglich 
machen. Wir haben also lediglich die Flügeltiefen und die AnsteUwinkel 
bzw. Auftriebszahlen für jeden Flügel zu berechnen. 

Gewöhnlich werden dem Konstrukteur jeweils nur wenige Motortypeu 
zur Verfügung stehen, von denen er leicht denjenigen wird bestimmen 
können, der der Aufgabe am meisten entspricht. Man muß also von vorn- 
herein mit einer bestimmten Leistung und einer bestimmten Leistungs- 
abnahme mit der Höhe rechnen. Schaltet man danach von vornherein die 
Aufgabe aus, ein Flugzeug mit minimalem Leistungsansprueh zu bauen, so 
hat man weiterhin nur noch vier Konstruktionsrichtimgen zu unter« 
scheiden, die für die Bemessung der Flügeltiefen und AnsteUwinkel aus- 
schlaggebend sein können. Es werden Größtwerte gefordert entweder für 

1) Die Reynoldssche Zahl wird definiert als Produkt von Geschwindigkeit, 
linearer Dimension des Körpers 'und Dichte der Flüssigkeit im Verhältnis zur 
Zähigkeit. Hütte, 22. Aufl.,!. S'. 848. 

2* 



20 n* Berechnung der Flügeltiefen und Anstellwinkel 

I. die Geschwindigkeit v beim Flug in H km Höhe 
oder IL die Last P beim Flug in H km Höhe 

oder HL die erreichbare Orößthöhe H^ (Gipfelhöhe) 
oder IV. die Steiggeschwindigkeit bis zu H km Höhe 

und es sind nunmehr die Bedingungen abzuleiten , unter denen solche 
eintreten. Wir haben also die Gleichungen fQr die Geschwindigkeit v^ 
die Last P, die Gipfelhöhe H^ und für die mittlere Steiggeschwindigkeit 
Wff zwischen und H km-Höhe anzusetzen und nach den Flügeltiefen t^ 
und Auftriebszahlen 1]^ abzuleiten. Werden diese Ableitungen gleich Null 
gesetzt, so ergeben sie Gleichungen für die ^^ und tj^, die Größtwerte für 
V, P, H^f Wir liefern. Wir bezeichnen die partielle Ableitung einer 
Funktion nach den Argumenten a=^t^ bzw. a = tj^ mit Lidex a. Femer sei- 

G kg das Gesamtgewicht, 

jP kg die „Last*^ d. h. Gesamtgewicht abzüglich Flügelgewicht, 

^ kg m das Einheitsgewicht der Flügel, 

Xkgmsk"^ die Nutzleistung des Vortriebs in H-km Höhe, 

^kgm'^sk' die Luftdichte in ^-km Höhe, 

« m sk~^ bzw. Fkm/st die Flugzeuggesch windigkeit, 

w m sk"^ die Steiggeschwindigkeit, 

JVPS die effektive Leistung des Motors, 

ff]^ der Wirkungsgrad der Luftschraube. 

Bann gilt als ^^Schwebebedingung^^^ wenn wir für übliche Flugzustände 
den Kosinus des Winkels zwischen Flugrichtung und Horizontaler der 
Einheit gleich setzen: 6? - ^ • p - r» - (56) 

und als „Leistungsbedingung" X — X-^'t?'— G - w^), (57) 

(58) wobei L^lbri^N und G = P + 2?g^6<^^. (59) 

Beide Bedingungen lassen sich durch Elimination von v zu einer dritten 
vereinigen: L_X • rV' »^ - ö • «., (60) 

die, soweit nicht eben v selbst gewertet wird^ z. B. Berechnung yon Trag- 
und Steigfähigkeit, ausreicht. Ersichtlich nimmt die Steiggeschwindig- 
keit w aus doppelter Ursache mit der Höhe ab; Die Nutzleistung L des 
Propellers fallt mit der Motorleistung, die wesentlich mit^der Luftdichte 

sinkt; und das negative Glied steigt mit 1/V^; selbst wenn der mit 
einem gegebenen Flugzeug erreichbare Kleinstwert für 3^7^' unyerändert 
beibehalten wird. Denn dieser Kleinstwert entspricht einem bestimmten 
Anstellwinkel, und bei einem gegebenen Anstellwinkel fordert die Schwebe- 
bedingung mit abnehmender Luftdichte zunehmende Geschwindigkeit: 



= öy) 



i 
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7 ; — ^ 

t,«^ «.g)-«6?*. (61) 

Damit steigt der Leistungsaufwand zur Überwindung des Widerstandes^ 
und die zur Hubarbeit noch verfügbare Leistung sinkt. 

Um in gegebener Höhe größte Tragfähigkeit oder mit gegebener Last 
größte Höhe bzw. kürzeste Steigzeiten zu erreichen; hätte der Konstruk- 
teur danach vor allem fclr einen möglichst geringen Kleinstwert von 

-Sj 2U sorgen. Daneben ist es jedoch erforderlich ^ auch das Gewicht 

der Flügel; das einen nicht unbedeutenden Bruchteil des Gesamtgewi chta 

(w ^^® 5^) ausmacht, möglichst klein zu halten. Der Kleinstwert für -^ 

fordert großes % und damit große Flügel; der Kleinstwert für G geringes 
Flfigelgewicht und damit kleine Flügel. Der Kompromiß beider Forde- 
rungen lautet je nach ihrer jeweiligen Bedeutung für die Fälle I — JV 
yerschieden. 

B. Die Bedingungen zur Erreichung größter Flugleistungen. 

Fall I. Die größte Geschwindigkeit wird natürlich dann erreicht^ 
wenn die gesamte Nutzleistung zur Überwindung des Widerstandes auf- 
gewendet . werden kann, also die Steiggeschwindigkeit und damit die 

Steigleistung i 8 s 

X-^-ä.3e.2)~a.(?ä«0 (62) 

verschwindet. Das Maximum der Geschwindigkeit, welches aus Glei-^ 
chung (61) zu berechnen wäre, hat also die Gleichung (62) zur Neben- 
bedingung. Zur Bestimmung eine9 bestimmten Grenzwertes hat man 
nicht die Variable allein, sondern eine Funktion, die die Variable und 
die Nebenbedingung enthält, nach den unabhängig Veränderlichen abzu- 
leiten. Diese neue Funktion entsteht einfach aus der Summation der 
ursprünglichen Variablen v .und der mit einer willkürlichen Konstanten 
multiplizierten Nebenbedingung. 

. = « + ^ (63) 

Die Konstante ist später wieder mit Hilfe der Nebenbedingung zu eli* 
minieren. Die Ableitung liefert: 

'.-•'. + ^ (64) 

¥(-|+§) + (l'-4|+fl')-<'- m 

Die Bedingung laßt sich auch schreiben: 

ö(3e„ • ?) - xX • DJ + xX . D • ö„ = 0. (66) 
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^ ■ ......i. .1., — — ■ 

Fall IL Als Last bezeiclinen wir das Qesamtgewicht des Flugzeugs ab- 
züglich des Gewichts der Zelle. 

P - G - 2qM- (67) 

Ihr Betrag folgt aas GL (62) 

P^Q^'L^dr'-'^-SqM (68) 

und erreicht einen Höchstwert für P » 0, also 



.1 i 



9» . L»(23£,D - 33£DJ + Sdi'J^JSqM " 0. (69) 

Fall III. Die größte Hohe ist erreicht; wenn der Betrag 

1 3 S 

L . (»« « X . ?)""* . 6?« (70) 

sein Minimum erreicht. Die Ableitung liefert als Bedingung hierfür: 

oder 6?(23£, g) - 3X?)J + Sdc^G, ^ 0. (72) 

Fall IV. Die Steiggeschwindigkeit ist nach Ol. (34): 

w^L'G-^-Q^^I'^'^O^ (73) 

umso größer, je größer die Leistung des Motors und je kleiner die zur 
Überwindung des Widerstandes erforderliche Leistung ist. Offenbar wer- 
den die Steigzeiten umso kleiner sein, je größer der Mittelwert der Steig- 
geschwindigkeit zwischen Boden und H km Höhe ist (Index H) 



^LmG-'-(q '"^M^ld ' -ö«. 



Wh^Ije' (^''-\Q 'Jir-^'V ' • 6^^ (74) 

also für ^ ^^ = ^ ') (75) 

D.<?(23E,-?)-33e?)J + (D + 2)X2)(?, = (77) 



(1\ 3 3 



(78) 



1) Die Ableitung unmittelbar nach der Steigzeit wurde, da die Steigzeit 
nur aus einer Beihenentwickelung gewonnen werden kann (S. 41), eine Er- 
schwerung des Rechenvorgangs mit sich bringen, die durch die Vermeidung der 
geringen Fehler des hier eingeschlagenen Verfahrens nicht gerechtfertigt werden 



könnte. 



G. Die Erf&llang der Bedingungen 
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Für einen n-Decker ergeben also in jedem Fall I— IV die Ableitungen 
nach den Flügeltiefen t^ . - >t^ und Auftriebszahlen rji - * - rj^ 2n Glei- 
chungen, aus denen die Werte für ^i . . . ^„ und i?i . . . i?„ folgen, die für 
die Funktionen v, P, fi^, Ws Extremwerte liefern. 



C. Die Erfüllung der Bedingungen. 

« 

Wir können dabei voraussetzen; daß der schädliche Widerstand @ 
wesentlich unabhängig ist Ton den Flügeltiefen, d. h., daß die Widerstände 
Ton Streben und Kabeln nur vom Ge- 
samtgewickt, aber nicht von der Große 
der Tragflächen abhängen. Wir dürfen 
ferner annehmen, daß der Stimwiderstand 
@ + $ wesentlich unabhängig ist von 
den Auftriebszahlen, d. h. von der Lage 
des Flugzeugs gegenüber der Flugrich- 
tung. Dies trifft nun weder für den 
schädlichen Widerstand, noch für den 
Profilwiderstand (Fig. 7) genau zu, aber 
es wäre in keiner Weise zu rechtfertigen "*«* ^*t *7 1'^ ?J»-.? dargcteiiten p^fii 

, , , , " entsprechende Profilwidenitandszahl inAb- 

diese geringe Variabilität für die Dirnen- hangtgkeit Ton den Anfiriebssahien. nie 

sionierung mitbestimmend sein zu lassen. ^^ST ^r^rj^ r.« Jb "T Vt 
Wir setzen also: 

(79) ^(@+^)-Obzw.A(@+^)»0. 

Dann ei^ibt die Differentiation von 
(53) • 3E =. @ + ^ + 3 

(42) g = SriM 




technifch ivichtigen Bereichs der Auftriebs- 
sahlen von 0,26 bis 0,5 kann hinreichend 
genau ron. einer Unabhängigkeit des Profil- 
Widerstandes Tom Anstellwinkel gesprochen 
werden. Der erreichbare, aber nicht in- 
lässige Größtwert der Aoftriebssahl wird 
durch das plötzliche starke Anwachsen des 
Profilwiderstandes auf 0,66 festgelegt. 



nachij,bzwJ,: 4--^-9>., 



»m 



iX 



ex Ht 

9ti « 



9i + ^iK 






6? - P + Sgfi^t, 
9G 



= Vi • K 



9 tu 



-0 



iiK 



(67) 
(80) 

(81) 

(82) 



Hierin ist: 9, - 4ri,t, + v„^i • 1?,^^ • t(^^ + v,,^., • ij,^, • tf+, 

und unter EinfElhrang dieser Werte in die Oleichungen (66), (69), (72), 

I) 9><g)-x«26,-0 (83) 

H) 
HI)[2y,g)-3«3£6,-0 (^) 

m 



(77) ergibt sich: 
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I) ö (ij, f g) + V,6,D - x3Ei?,&,) + xltfq^b, - 0, (85) 

II) pä • L«^ (2i?, • 5 D + 2g).,^, . 6,-3XijA) + 33e^ . y,W - (86) 

ni) 6?(2i?, ■ I-* D + 2 . D^, . &, - dXvfi^ + dXyq^ht =. (87) 

IV) D. ö(2ij,- f D + 2D. V,-ft,-33ei?A) + (-Z>+2)3eDgA = 0- (88) 

Wir sehen ohne weiteres, da die einzelnen Faktoren an sich alle not- 
wendig positiv sind; indem wir die Gleichung (83) in (85) ^ und (84) in 
(86) bis (88) einführen, daß diese nicht miteinander vertraglich sind, also 
die partiellen Maxima sich zu einem absoluten Maximum nicht vereinigen 
lassen. Wir haben zunächst kurz, um falsche konstruktive Folgerungen 
auszuschließen, zu diskutieren, in welcher Weise man sich die Flachen V 
bzw. G bzw. H^ bzw. w =» /"(^O ^^ einem dreiachsigen Koordinatensystem 
vorzustellen hat. Lassen wir vorläufig den nachteiligen Einfluß wachsen- 
der Flügeltiefe bei G und ^ außer acht, so kommt rj und t ausschließlich 
im Produkt miteinander voi; und die Funktionen F, GjHgjU) haben einen 
unveränderlichen Wert für einen bestimmten Wert i^-^. Die Flächen F, 6r, 
J? , w lassen sich also in erster Linie charakterisieren durch einen Höhenzug, 
der nach Maßgabe der gleichseitigen Hyperbel ri • t konst. sich im positiven 
Oktanten an die positiven Achsen ri und i schmiegt. Der einseitige Ein- 
fluß, den wachsende Flügeltiefe t durch Vergrößerung des Flügelgewichts 
und des Profllwiderstandes Übt, macht sich in der Weise geltend, daß die 
Eammlinie der eben charakterisierten Fläche mii wachsendem t fällt und 
mit wachsendem 17 steigt. Es gibt also tatsächlich kein absolutes Maxi- 
mum, das sich bei einem bestimmten Wert der Auftriebszahl durch eine 
bestimmte Flügeltiefe erreichen ließe, sondern das Maximum wächst 
stetig mit 17, und zwar nicht nur das partielle Maximum nach 1^, das an 
der betreffenden Stelle durch eine horizontale Tangente normal zur 17- 
Achse gefunden wird, sondern auch das partielle Maximum nach tj das 
durch eine horizontale Tangente parallel zur 17-Achse zu finden wäre. 
Der erreichbare Höchstwert der Funktionen F, 6r, J?^, w wird also in 
jedem Fall gefunden, indem wir den erreichbaren Höchstwert von 17 ein- 
führen in die Gleichungen für das partielle Maximum nach t (85) bis (88). 
Denn bei i^^ax bricht, um zur räumlichen Vorstellung der Funktion zu- 
rückzukehren, der hyperbolisch sich an die Achsen schmiegende, mit ij 
steigende Höhenzug schroff ab, und der Größtwert der Funktionen, in « 
der zur i;-Achse normalen Schnittebene 1; ^ i}max ist eben bestimmt durch 
die wagerechte Tangente in dieser Ebene, d. h. ist identisch mit dems "> 
partiellen Maximum der Funktionen nach t für 17 = i^max* Wir haben 1 ] 
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also lediglich die Bedingungen (85) bis (88) zu erfäUen. Diese liefern mit 
Gleichung (82) für die n Unbekannten fl^t^ beim n-Decker n Gleichungen: 



^.-«.6,(«-«:ij±^') 



(89) 





Fall: I 


II 


worin für: Ä 


V 


83e 

29 
6 


» 


ae-x 

G 


8X8 


1 2 
29^8X3 



m 

8X 

29 

8X _X_ 
2G^ 2G 



+ 



IV 

82 

29 



(.-^) 






(90) 



(91) 



(92) 



zu setzen ist Wir erhalten nach Gleichung (82) fOx einen Vierdecker: 

^14^1^1+ V24%^2 + *'84%^S + 4iy^^^=-9)^- 

und daraus schrittweise durch Streichen von t^^ t^, t^ die Maximums- 
bedingungen für den Drei-, Zwei- und Eindecker. 

D. Hilfsformeln für die Berechnung. 

Wir haben als Mittelwert der Einflußzahlen direkt benachbarter Flächen 
nach Gleichimg (44) und (46) 

1; = In A - hl ]/l + (I)' + hl (n-i; (93) 

Für X « 1 ist In (1 ±x) ^± x, und indem wir diese Beziehung auf 
die Abweichung der jeweiligen Mittelwerte der Spannweiten zweier sich 
beeinflussender Flügel vom Hauptmittelwert 

ft = ^' (94) 

anwenden, erhalten wir für stetige seitliche Staffelung die Nennerdeter- 
minanten von GL (92) in folgender Form: 
Für den Vierdecker: 



4 v+j 


V + l In 2 V In 3 


V + 2I 4 


V V — r "~ 1^ 


V + y — ln2 V 


4 V-2I 


1/ — ln3 V — jT-— ■ 


ln2 v-y 4 



(95) 
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Für den Dreidecker: 



V — ln2 



Für den Zweidecker: 



V + 



1/ — ln2 



V 



c 



c 



(96) 



4 

V 



V 

4 



(97) 



Die sehr langwierige Ausrechnung der fünf vierzeiligen Determinanten 
für den Vierdecker kann man sich sparen, wenn man im Hinblick auf die 
Symmetrie der Gleichungen, nicht nach den ri^t^ selbst, sondern nach 
Hilfsgrößen <7, 8 auflöst: 

Wir schreiben femer: 

Ä' = 9^1 + Vv Ä" = 92 + 9>s? *' =• 9i — 9>v *"== 92 - 9>3 (99) 
und erhalten: 



(98) 



(4 + V - In 3) ff' + (2v - In 2) <y" + 4^ • d" - fi' 



(2v - In 2) «' + (4 + v> ff" + ^ . d' = 



/» 



(4 - V + In 3) d' + In 2 

In 2 • 5' + (4 - r) 



f/ 



+¥•»"=*' 



d" + -^- . ff' = * 



ff 



(100) 



Oder indem wir die geringfügigen letzten Glieder der linken Seite 
auf die rechte schaffen: 



<y : <y : 1 = 



y 



// 



" A' 



4 + v — ln3 

2v - In 2 

4 + 1/ — ln3 
2i/-ln2 



2v - In 2 



2v — ln2 

4t -{- V 



(101) 
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':«":! = 



h' - ?J • tf" 




In 2 


r - -1^ .-<,' 


4-v 


4 y + ln3 


*' r<^ 


In 2 


r -^0' 


4- v + ln3 


lu2 


In 2 


4 — V 



rt 



(102) 



Man berechnet zuerst 0' und <;'' mit d'» 0; d'^»0 und führt diese 
Werte in Gleichung (102) ein. Falls erforderlich, kaun man diese 8\ 
d'^in Gleichung (101) und die dann erhaltenen <yV wieder in (102) ein- 
setzen usf., um die Werte zu yerbessem. 

Auch die Berechnung des Dreideckers gestaltet sich einfacher mit Ein- 
führung Ton Hilfsgrößen: 

(4 + V - In 2) <y + 2v V, - ft ) 
(4-t/ + ln2)d + 2^.nA^^ 



(103) 



V ' 6 + 

Die Auflösung nach 172^3 i^^ 

4 + v — ln2 



(104) 



(105) 



k — 2 ~ fi^t^ 



c 



4 — y + hi2 



führt auf: v 



Jc-,2~ri,t, 



4 + y-li!2'+ b ' 4-i;+ln2 + ^^»^^^'^2 



(106) 



(107) 



eine Gleichung, die numerisch leicht auszuwerten ist. Für den Zwei- 
decker erhält man: 

4qp, — vqpi 

V 






16 



und für den Eindecker: 



^1^1== 



<Pi 



(108) 
(109) 



E. Der Berechnungsvorgang. 

Um die Maximumsberechnung durchzuführen, sind zunächst Annahmen 
für ^, X und t zu machen, die Koeffizienten 91 und 83 zu errechnen und 
nebst gleichfalls angenommenen Werten 1?^ in (89) einzuführen« Die re- 
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III H M-_|._._ _ ■■■ - '- ~ -_ ■ _ _ ■ ^ 

sultierenden g)^ bestimmen nach (92) rj^t^ und aus ihnen folgen nach (39) 
— usf. Mit , 1 / ^\ ^i 

,} (110) 

ergeben sich schließlich die Flügeltiefen , indem man den r^i , i^n, i^m je 
nach dem verfügbaren Profil zulässige (S. 119) Größtwerte (0, 4, ..., 0,7) 
gibt. Dann folgen erste Näherungen für fii.rj^^ rj^ aus 

usf. Mit all dem folgen nun neue Werte für ^, % % G. Diese bil- 
den die Grundlage für eine Wiederholung der ganzen Rechnung^ die 
so oft durchgeführt wird, bis Voraussetzung und Resultat hinreichend 
übereinstimmen. In Fall I bedarf der eben angegebene Rechnungsgang- 
der Vorberechnung des Wertes x. Man setzt im dritten Glied von (89) 

X zunächst gleich der Einheit^ der es nahesteht; dann erscheinen die Werte 
9>, und mit ihnen nach (92) die fi^t^ proportional x und damit 

g) == 8x, 3 « SBxl (113) 

Nunmehr folgt x leicht aus der Nebenbedingung Gl. (62) 

Mit X ergeben sich rein numerisch ^ und 3? und von da ab nimmt der 
Lösungsgang seinen Verlauf, wie oben für alle vier Fälfe^angegeben! 

Daß wir für die Flügeltiefen schon von vornherein zur Berechnung von 
Profil widerstand und Flügelgewicht Annahmen zu machen hatten, wird kaum 
auf den Berechnimgsgang zurückwirken, wenn die Annahmen nur einiger- 
maßen richtig waren. Denn es lassen sich vor der konstruktiven und stati- 
schen Durcharbeitung des Entwurfs weder die Flügeleinheitsgewichte q noch 
der Stimwiderstand mit einer Genauigkeit angeben, die eine allzu strenge 
Durchführung der Rechnung rechtfertigen könnte. Überdies wird man 
überhaupt nur ausnahmsweise eine der Eonstruktionsrichtungen I ... IV 
rücksichtslos innehalten, also demgemäß berechnete Werte t ohne weiteres 
verwirklichen dürfen. Denn die höchste Leistungsfähigkeit in einer Rich- 
tung bringt notwendigerweise verringerte Leistungen in den drei übrigen 



1) RechenBchieber mit 2. und 8. Potenz lassen die f Potenz ohne weiteres ablesen. 
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mit sich; und wenn diese Bevorzugung einer Konstruktionsrichtung ein- 
seitig geschieht; so ergeben sich für die andern Nachteile, die durch den 
gewonnenen Vorteil in keiner Weise aufgewogen werden, im besonderen, 
wenn wie gewöhnlich das Maximum sehr breit, also die Leistung in der 
Torgesetzten Richtung innerhalb gewisser Grenzen gegen die Dimensio- 
nierung ziemlich unempfindlich ist. lü Rücksicht hierauf darf man auch 
ohne weiteres geringfügige Unterschiede der berechneten Flügeltiefen eines 
i»-Deckers durch Mittelwertsbildung ausgleichen, um Konstruktion und 
Herstellung zu vereinfachen. Soweit nicht andere Gründe mitsprechen, 
wird man, wie gesagt, dabei den Grad der Staffelung, der, wie wir oben 
(Gl. 25) sahen, bei entsprechender Schränkung der Flügel zueinander auf 
den Widerstand keinen Einfluß hat, so wählen, daß man durch günstige 
statische Verhältnisse die geforderte Bausicherheit mit geringsten Fach* 
Werksgewichten erreicht. 

F. Die Erreichung kürzester Flugdauer für gegebene Entfernung. 

Wenn wir im ersten Abschnitt dieses Kapitels vorausgesetzt haben, 
daß bereits die Wahl der Motoren nach Art und Zahl erfolgt sei, so be- 
zieht sich das auf Aufgaben, die nicht aus dem Erfahrungsbereich des 
Konstrukteurs herausführen. Für alle anderen Fälle sind wir verpflichtet, 
dem Konstrukteur einen Anhalt für diese Wahl zu geben. Die Verkehrs- 
technisch wichtigste Aufgabe fordert, mit gegebener Nutzlast eine gege- 
bene Strecke in möglichst kurzer Zeit zu durchfliegen. Für kleine Ent- 
fernungen, für die man die Abnahme des ßetriebsstoffgewichts mit der 
Flugdauer vernachlässigen kann, ist diese Aufgabe bereits mit Fall I ge- 
löst. Bei größeren Entfernungen jedoch spielt der Anteil des Betriebs- 
stoffes am Gesamtgewicht und damit dessen Veränderlichkeit während des 
Fluges eine bedeutende Rolle. Und nicht nur aus 4i6sem Grunde wächst 
mit der Steigerung der Leistung zugleich die Anforderung an diese. Denn 
auch außer .dem Gewicht des nackten Motors wachsen fast alle anderen 
Gewichte des leeren Flugzeuges wesentlich proportional der Leistung des 
Motors. Von der Motorleistung unabhängig ist eigentlich nur die Nutz- 
last. Wir bezeichnen mit: 

z die Zeit in Stunden vom Augenblick des Starts an gerechnet (Flugzeit), 

jeTq die Dauer des Fluges (Flugdauer) in Stunden, 

JPq den von der Motorleistung unabhängigen Teil des Gesamtgewichts in kg, 

Pq den der Leistung proportionalen Teil des Gesamtgewichts in kg/PS, 

j'o den Betriebsstoffverbrauch (Benzin und Ol) für die Pferdekraft und 
Stunde in kg/PS. st., 

@ die Entfernung von Ausgangspunkt und Zielpunkt des Fluges (Flug- 
strecke) in km. 
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Dann ist das Gesamtgewicht als Funktion der Flugzeit 

G^Po + Po'N+qoN{0,^0). (115) 

Andererseits ergibt sich der Augenblickswert der Geschwindigkeit für 
wagerechten Flug (w —0) in Abhängigkeit von der Flugzeit, wenn wir 
GL (56) in GL (57) dividieren mit (58) zu 

F« 3,6t; « I . ^. 75 . 3,6 . iy.. (116) 

Der Mittelwert der Geschwindigkeit während des ganzen Fluges, der 
zu Flugstrecke und Flugdauer in der Beziehung 

F„-^ km/st (117) 

steht, folgt nun aus der Integration ^ 

F^- 75.3,6- /« . l-' p . ^/^ V , ,de, (118) 

Unter den Voraussetzungen «r« konst., J/'= konst. liefert GL (118) 

mit der Einführung von GL (117) für einen Mittelwert des Schrauben- 
wirkungsgrades 

worin g = 75 • 3,6 • 5t . 2- km. (120) 

Je größer also die von der Motorleistung unabhängige Last Pq (Nutz- 
last) ist, um so wichtiger ist es, zur Verkürzung der Flugdauer große 
Leistungen einzubauen. Die gleiche Forderung erhebt der Exponent der 
natürlichen Zahl. Denn mit Vergrößerung der Flugzeuge tritt der schäd- 
liche Widerstand im Gesamtwiderstand gewöhnlich mehr zurück, und dadurch 
sinkt das Verhältnis von Widerstand zu Auftrieb, dessen Minimum einem 
Minimum der Flugdauer entspricht. Zum mindesten bringt die Steigerung 
der Spannweite mit Vergrößerung des Flugzeugs im allgemeinen eine Zu- 
nahme des Seitenverhältnisses mit sich, die außerordentlich günstig durch 
Verminderung des induzierten Widerstandes wirkt. Daher ist die Ver- 
größerung der Flugzeuge zur Steigerung ihrer Rentabilität um so wesent- 
licher, je größer die Entfernung ist, die in einem ununterbrochenen Fluge 
zurückgelegt^ werden muß. Dies veranschaulicht Fig. 8, die bei einem Be- 
triebsstoffverbrauch (Benzin und Öl) von g^ =» 0,235 kg/PS st. und einem 

mittleren Schraubenwirkungsgrad i?,—0,70 für ^ -0,08; 0,10; 0,12; 0,14 

(5 - 9600; 7700; 6400; 6500) den Wert des Binoms (c«/»- 1) angibt. 
.Der Faktor des Binoms liegt gewöhnlich zwischen 20 und 40. Für sehr 
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günstige Verhältnisse gibt also die Figur die Flugdaaer etwa in Bruch- 
teilen eines yoUen Tages. Die Darstellung zeigt, daß die Proportionalität 
1,4 



Ö|«D 




6000 km 



Fig. 8. 
Die Abhängigkeit der Flugzeit Ton der Flugstrecke. 



der Flugdauer mit der Entfernung; wie sie für Überschlagsrechnungen 
bei kleinen Entfernungen recht wohl zutrifft, fiir große Entfernungen 
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keineswegs mehr ziüässig ist. Hier kann die Steigerung der Entfernung 
um einen nur geringen Bruchteil die Flugdauer wesentlich starker erhohen. 
Dies beruht eben vor allem darauf, daß das Betriebsstoffgewiclit, das 
der Flugstreckenzuwachs erfordert^ während des ganzen Fluges mitge- 
schleppt werden muß^ und bei gegebener Leistung die Geschwindigkeit 
herabsetzt. 

Nachdem man sich auf Grund der Überschlagsrechnung für die Flug- 
dauer. Gl. (119); für die Stärke der Motorleistung entschieden hat^ kann 
man dementsprechend den schädlichen Widerstand und die Gesamtlast 
P des Flugzeuges mit einer größerian Genauigkeit ^ als sie GL (115) zu- 
kommt; bestimmen. Man hat dann die Zelle entsprechend Fall I für 
das Startgewicht zu berechnen. Im allgemeinen ergibt sich größte Wirt- 
schaftlichkeit (beste Flugleistung); wenn der Berechnung die Bodendichte 
^Q zugrunde gelegt wird. Man wird jedoch nur ausnahmsweise für den 
dieser Dimensionierung entsprechenden langen Anlauf hinreichend große 
und „gute" (eben, hart) Plätze zur Verfügung haben. (Vgl. Kapitel VIII.) 
Andererseits ist ja auch beim Flug über Land aus Sicherheitsgründen 
eine bestimmte Mindestflughöhe einzuhalten. Mit wachsender Entlastung 
durch den Betriebsstoffverbrauch wird dann während des Fluges das Flug- 
zeug unter Beibehaltung des günstigsten Anstellwinkels^ dem das Mini- 

mum von -^ zukommt, sehr langsam steigen, wobei wir in der Rechnung 

vorausgesetzt haben, daß die Leistung bis zur größten.erreichbaren Flug- 
höhe unveränderlich ist. Unter dieser Voraussetzung (>l= 1; Gl. 123) gilt, 
wie aus dem folgenden Kapitel zu ersehen ist, nach Gl. (151) und (130) : 



G 



^.i ai==(l-|)» (?^(l-D. (121) 

Macht also das Betriebsstoffgewicht y des Startgewichts aus, so werden 
am Ende des Fluges 6000 m erreicht. Die Motorleistung müßte also bis 
2u dieser oder allgemein bis zu der durch GL (121) bestimmten Höhe ron 
der Dichteänderung der Luft unabhängig gemacht werden (Höhenmotor^n, 
S. 35). Ist dies nicht der Fall, oder sucht] man wegen der physio- 
logischen Wirkungen große Höhen zu meiden, so treffen die Voraus- 
setzungen unserer Rechnung nicht mehr zu, und der durch Gl. (119) an- 
gegebene Betrag für die Flugdauer wird überschritten, da in gegebener 

Höhe zwar die Leistung unveränderlich ist, aber -^ mit Abnahme des An- 



steUwinkels, wie sie die Gewichts Veränderung durch den Betriebsstoff- 
Terbrauch bedingt, zunimmt. 
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in. Die Berechnung der Flugleistungen. 
A. Die Berechnung der Dichteabnahme mit der Höhe. 

Zur Berechnung der Flugleistungen muß die Abhängigkeit der Luft- 
dichte und der Motorleistung Ton der Höhe bekannt sein. Wir kennzeich- 
nen diese Funktionen^ unabhängig Ton absoluten Betragen, durch Yer- 
haltniszahlen: 

(123) e-l- i-|, (122) 

wobei Index ^ den Wert in Bodennähe bezeichnet. Da wir k als das Ver- 
hältnis der Nutzleistungen einführen, ist darin die Veränderlichkeit des 
Wirkungsgrades tj^ der Schraube mit enthalten. Es wäre jedoch verfehlt^ 
angesichts der Schwankungen, denen der thermische Wirkungsgrad des 
Motors durch untergeordnete Einflüsse, Kühlung u. s. f., ausgesetzt ist, 
diese Veränderlichkeit in die Rechnung einzuführen. Man setzt vorläufig 
einfach einen wahrscheinlichen Wert bzw. Mittelwert ein. 

Wir werden nun zunächst die FunktiolK s der Dichteabnahme mit der 
Höhe ermitteln. Bekanntlich nimmt die Temperatur der Luft mit der 
Höhe ab. Diese Temperaturabnahme ist selbst zu verschiedenen Jahres- 
zeiten und in sehr verschiedenen Breiten nahezu dieselbe und bis 10 km 
Höhe nahezu unveränderlicL Eine lineare Abhängigkeit der Temperatur 
von der Höhe ergibt sich aber auch, wenn man die bei der Kompression 
von Gasen gültige Beziehung zwischen Druck P und Dichte q auf den 
mittleren Gleichgewichtszustand der Atmosphäre anwendet. Diese Bezie- 
hung wird durch eine einfache Potenzfonktion ausgedrückt: 

(124) 1-©"-^, rfP-«f.|.9«-^.rfp. (125) 

Andererseits gilt fBr die Drackabnahme mit der H5he 

dP (f.g. lOOOdH. kg m-« (126) 

Daher wird unter Bertlcksichtigung der ,^astandsgleichang" 

(127) Q-gBT^P. l^-e'-S (128) 

worin die „Gaskonstante" für trockene Luft R = 29^27 m betragt und T 
die ,,absolute" Temperatur bedeutet^ 

Bade r» OmndUgen der Flagtochnik 8 
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Fig. 9. 
Die Diohteabnahme der Luft mit der Höhe, 
Bowie deren Quftdnt und Mittelwert 
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jBro(l -«•»-») (129) 



Nan ist die mittlere Temperatur 
über Mitteleuropa (Lit. 43) am 
Boden + 10,5® xund in 6 km Höhe 
- 23,7«; damit wird m « 1,20 und 

* - (1 - fo)' (130) 
Diese Funktion, sowie ihre später 



benotigten Potenzen e\ € 

Mittelwerte 

ff 



und 
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Fig. 10. 
Der reiiprokeWert derWunel aua der Diohte- 
abnfthme mit der HOhe und deisea Mittelwert. 



haben wir in Tabelle 1 und in 
Figur 9 und 10 eingetragen: 



Tabelle 1. 



H 


£ 


e* 


r* 


'ff 


G-i), 


20 (l - €«'') 





1 


1 


1 


... 


•~ 


— 


2 


0,816 


0,664 


1,108 


0,906 


1,060 


2,72 


4 


0,669 


0,434 


1,232 


0,820 


1,108 


6,20 


6 


0,628 


0,279 


1,377 


0,744 


1,172 


7,20 


8 


0,418 


0,176 


1,646 


0,676 


1,246 


9,14 


10 


0,328 


0,108 


1,747 


0,616 


1,323 


10,82 
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B. Die BerechnuDg der Leistungsabnahme mit der Höhe. 

Auf der Abnahme der Luftdichte beruht auch die Leistungsabuahmd 
der Motoren mit der Höhe. Unmittelbar mit der Luftdichte sinkt das mit 
der Zeiteinheit angesaugte Luftgewicht, und damit die für die Verbren*^ 
nung des verdampften Brennstoffes verfügbare Sauerstoffmenge. Die in- 
dizierte Leistung des Motors wird daher wesentlich der Luftdichte pro- 
portional seiU; wenn nur genügend Brennstoff zugeführt wird. Das ist 
aber ohne weiteres der FaU^ denn da das spezifische Gewicht des Brenn- 
stoffs yB vom Luftdruck unabhängig ist, hat der Unterdruck an der Düsen- 
bohrung, an der die Luft mit der lediglich von der Drehzahl abhängigen 
Geschwindigkeit t?x vorbeistreicht, 



9 



^1 



^yB 



_ 

2? 



(133) 



eine Anreicherung des Gemisches mit Brennstoff zur Folge. Denn bei 
unveränderten Querschnitten sind die Lieferungen dem spezifischen Ge- 
wicht und der Geschwindigkeit direkt proportional: 



V, 



'^b'^h 



r<o 



)/() ~ yT. 



(134) 



/■. 



Das Mischungsverhältnis Luft zu Benzindämpf nimmt also mit der Wurzel 
aus dem Dichteverhältnis ab. Man hat daher, um die Brennstoffverschwen- 
dung zu vermeiden, den Unterdruck an der Düsenbohrung oder den Aus- 
trittsquerschnitt des Brennstoffs herabzusetzen. Die damit verbundene 

Ersparnis an Betriebsstoffen bedeutet ^ ^^ ^ 

besonders für lange Flüge in großer 
Höhe eine wesentliche Steigerung der 
verfügbaren Nutzlast oder der Reise- 
geschwindigkeit. Andererseits aber ^ 
scheint es vorteilhafter, den über- J'^ 
schüssigen Brennstoff zur Leistungs- 
steigerung des Motors heranzuziehen, 
indem man ihm auf irgend eine Art 
den zur Verbrennung erforderlichen 
Sauerstoff zur Verfügung stellt. Dies 
kann auf verschiedene Art und Weise 
geschehen. Man führt entweder direkt «^ 
verdichteten Sauerstoff zu oder man 
verdichtet die Ansaugeluft mittels 
eines vom Motor getriebenen Gebläses. 
Auf diese Weise kann man bei einem ''Z:7^^::Tt:;^C^^:^7rl^^ 

3* 
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Fig. 11. 
Die LeiatQDgsabnahme tob Höhenmotoren in Ab-^ 
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5 6 7 8 9 10 km 
Fig. 12. 
Die LeistnngMbnahine Ton Motoren mit Tenohiedenen 
Gleichleisiungsgrensen in Abhängigkeit von der Höhe. 
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gegebenen Motor die Lei- 
stungsabnahme mit der Höhe 
stark verzögern, ja die Lei- 
stung sogar bis zu mittleren 
Höhen konstant erhalten. Zum 
gleichen Zielführt jedochnoch 
ein viel einfacherer Weg. Der 
Motor wird von vornherein 
für eine bestimmte Höhe ge- 
baut: Höhenmotor, und um 
zu verhindern, daß bei größe- 
ren Luftdichten, wie sie unter- 
halb dieser Höhe vorhanden 
sind, die zulässige Triebwerk- 
beanspruchung und der zulas- 
sige Wärmedurchgang durch 
die Zylinderwandungen überschritten wird, wird die angesaugte Luft vor dem 
Vergaser automatisch auf die verringerte Luftdichte herabgedrosselt. Die 
induzierte Leistung bleibt dann also bis zur Gleichleistungsgrenze Hz un- 
veränderlich und sinkt von da ab mit der Luftdichte. Setzt man, wie Eutz- 
bach für zulässig erachtet (Lit. 24) voraus, daß die Beibungsarbeit und 
Betriebsstofforderung bei 10 % der Bodendichte von der induzierten Lei- 
stung gerade noch aufgebracht wird, so ergibt sich für die effektive Lei- 
stung eine Abhängigkeit, wie wir sie durch X über s in Diagramm Fig. 11 
dargestellt haben. Oberhalb Hl gilt also: 

^l"^^ Unterhalb Hl ist natürlich l un- 
^L "= -^ veränderlich gleich Eins (Fig. 1 2). 
ja^=«:2 Die Mittelwertsbildung, die 61. 
Ä =.0 (^1) fordert, liefert für größere 
Höhen £r>flx: 
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1234 6678 9. 10 km 



Fig. IS. 
lOttolwerte der Leütiuig im VerliUtiiifl zur Boden- 
teiitttng far Tenohi«dene OlsloUaiatang(grenzen 
in Abhkngigkeit TOn der HSh«. 



X und AjB> Gl. (135), (136), haben 
wir zusammen mit den später be- 
nötigten Funktionen — , yX*a für 



G. Die Berechnung der Geschwindigkeiten 



37 



Motoren mit den Gleichleistungsgrenzen Hl » 0, 2, 4 und 6 km in den 
Tabellen 2 bis 5 eingetragen. Um auch für andere Gleichleistungsgrenzen 
und andere als die in den Tabellen angegebenen Höhen Werte leicht 
interpolieren zu können^ sind zudem diese Funktionen in den Diagram- 
men 12 bis 15 daigesteUt. 

Tabelle 2, Hl « 0. Tab eile 3, Hl « 2. 



H 


l 


^H 


8 


K"* 





1 


— 


1 


1 


2 


0,794 


0,894 


0,974 


0,801 ' 


4 


0,621 


0,800 


0,942 


0,688 


6 


0,476 


0,716 


0,902 


0,498 


8 


0,853 


0,640 


0,844 


0,373 


10 


0,258 


0,572 


0,771 


0,276 



H 


X 


^M 


X 
s 


Vi'-« 





1 




1 


1 


2 


1 


1 


1,227 


0,935 


4 


0,782 


0,944 


1,187 


0,789 


6 


0,599 


0,859 


1,184 


0,575 


8 


0,445 


0,774 


1,065 


0,486 


10 


0,819 


0,695 


1,978 


0^2 



Tabelle 4, Et = 4. 



Tabelle 5, Ht - 6. 



H 


X 


^M 


X 

8 


h«.« 




H 


X 


Xh 


X 


fx«.* 





1 


_ 


1 


1 





1 


~. 


1 


1 


2 


1 


1 


1,227 


0,985 




2 


1 


1 


1,227 


0,935 


4 


1 


1 


1,517 


0,870 




4 


•r 


1 


1»617 


0,870 


6 


0,766 


0,961 


1,450 


0,677 




6 


1 


1 


1,894 


0,808 


8 


0,569 


0,886 


1,361 


0,513 




8 


0,743 


0,968 


1,778 


0,613 


10 


0,408 


0,806 


1,244 


0,379 




10 


0,533 


0,900 


1,625 


0,453 



C. Die Berechnung der Geschwindigkeiten. 

Mit Einführung der Funktionen s und X lauten die Gleichungen (56) 
(57) für die Geschwindigkeit im Horizontalflug: 

(137) 6? - fi • D . Po • ^' == Ö- XL^-6'di'Qo'V^^O. (138) 
Nun ist nach Gl. (113) der induzierte Widerstand dem Quadrat des Auf- 



triehs proportional 



3 = 



8 



(139) 



der schädliche Widerstand und der Profilwiderstand hingegen Tom An- 
stellwinkel wesentlich unabhängig, wie wir schon oben durch Gl. (79) 
zum Ausdruck gebracht haben. Führen wir Gl. (139) in Gl. (138) ein 
und eliminieren darauf ^ mit Gl. (137)^ so ergibt sich: 

A.Zo-«(.o(© + ?-8T^)''' = 0. (140) 

Bezeichnen wir kurz mit 
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3 



so erhalten wir 



g' • 8,6* 



@ 



L, ■ 8,6' 






(141) 
(142) 



d. h. die Geschwindigkeit im Horizontalflug V folgt aus einer Darstellung der 
biqoadratischen Parabel F* über F, indem man diese Parabel mit den Ge- 
raden — ■?- +® — • Fschneidet 

(Fig. 16). Ergibt sich so für 
verschwindende Steigleistung 
die Höchstgeschwindigkeit, so 
folgt andererseits bei größtem 
Anstellwinkel, d. h. größtem 
zulässigen Wert ?)max, dio 
Kleinstgeschwindigkeit aus 




3 



min 



.(143) 



6 6 7 8 9 10 km 
Fig. 14. 
Das yerhmtnil der Leiitimgsaibnfthme lur Dichteab- 
nahme in Abhängigkeit Ton der Hohe. 



Sie läßt sich fliegerisch, ab- 
gesehen von dem erforder- 
lichen Höhensteuerausschlag, 
dadurch herbeiführen,daß man 
die Motorleistung durch Dros- 
seln der BrennstoflFzufuhr her- 
absetzt oder ihren Überschuß 
über den für die Vortriebs- 
leistu'ng erforderlichen Betrag als Steigleistung ausnutzt. Stellt man 
Orößt- und Kleinstgeschwindigkeit diagrammatisch über der Höhe dar, 
80 schließen beide Kurven das Gebiet der jeweils erreichbaren Geschwin- 
digkeiten ein, und ihr Schnittpunkt liefert die Gipfelhöhe, in der die 
Steigleistung verschwindet, weil die Nutzleistung gerade nur noch hin- 
reicht, die zum Tragen des Gewichts erforderliche Yortriebsleistung zu 
liefern (Fig. 46). 

D. Die Berechnung der Gipfelhöhe und der Tragfähigkeit. 

Die Yortriebsleistung muß also in der Gipfelhöhe einen Kleinstwert 
erreichen. Die Bedingung hierfür ist, wie wir schon oben (S. 21) gezeigt 

haben, daß ^ ein Minimum erreicht. Das geschieht, wenn 

(144) <^Q = 22)*d3E-33e*d2) = (145) 



ond mit Gl. (139) <?3E = dS = 2 f • d?) = 23 






(146) 



D. Bereohnong der Gipfelhöhe und der Tragfilhigkeit 
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folgt aus 61. (145) 

(147) 43*-33£*-0, 3»-3(@ + 5ß) (148) 

(149) 3e*-4(@ + 5ß), % - 1/33 (@ + ^y. (150) 

Diese Werte sind praktisch nicht erreichbar, da sich schon bei viel klei- 
neren Werten der Anstellwinkel; als sie diese Gleichungen erfordern, eine 
sprungweise Änderung des Strömungsbildes einstellt, die die weitere Stei- 
gerung der Auffcriebszahlen yerhindert und den Widerstand ganz außer- 
ordentlich steigert. Jedenfalls muß man, um den erreichbaren Kleinstwert 

von ^ zu verwirklichen, dem eben bezeichneten Grenzwert nahebleiben, 

so weit dadurch nicht die ruhige Lage des Flugzeugs beeinträchtigt wird. 
Denn wie wir später sehen werden (S. 119), tritt mit dem Überschreiten 
des Grenzwertes eine vollkommene seitliche Labilität ein, die zum sofor- 
tigen seitlichen Absturz des Flugzeugs führt. Für die Berechnung der 

größten Tragfähigkeit und der kürzesten Steigzeiten hat man also y^A 

mit denjenigen Größtwerten der Auftriebszahlen zu bestimmen , wie 
sie (S. 28) für die Maximalberechnungen, Fall I — IV, für zulässig erachtet 
wurden. Dann liefert Gl. (62) die größte Tragfähigkeit in Abhängigkeit 
von der Flughöhe 

G =Vli77.l/:^^?^ (151) 



maz 



V (£v 



w) 



Es genügt also für jeden Motortyp ein für alle Mal, die Funktion y A*- e 
über der Höhe aufzutragen, um in einem durch die Abmessungen des 
Flugzeugtyps gegebenen Maßstabe 
dessen Tragfähigkeit in verschie- 
denen Höhen ohne weiteres ab- 
lesen zu können (Fig. 15). Man 
erhält hieraus eine Eontrolle für 
die Bestimmung der Gipfelhöhe 
aus dem Geschwindigkeitsdia- 
gramm bei dem für dieses gül- 
tigen Normalgewicht des Typs. 

Die Gipfelhöhe ist indes für 
größere Flugzeuge nicht allein ein 
Maß für Steig- oder Tragföhigkeit, 
sondern auch für die Betriebs- 
sicherheit. Denn man wird bis|/i 
auf weiteres von mehrmotorigen | 
Flugzeugen zu fordern haben, daß 
sie, auch wenn ein Motor aussetzt, 




8 9 10 km 



Fig. 15. 

Die Trftgffthigkeit in Abhängigkeit von der Gipfel- 
höhe. 
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weiterfliegen können. Setzt bei einem Flugzeug mit m gleich- 
starken Motoren einer aus, so hat man fttr den Weiterflug nun- 
mehr einen Bruchteil ^^-^ der Nutzleistung zur Verfügung. 
Der der Gipfelhohe des ungestörten Fluges nach GL (151) ent- 
sprechende Kleinstwert yjFs vergrößert sich also durch 

die Störung mit f ^ J ; d. h. 
für m 2 3 4 5 

mit (;^)' 1,58 1,31 1,21 1,16 1,13. 

Das führt natürlich bei geringer Motor- 
zahl und kleiner Gipfelhöhe leicht zu 

Werten yx^s > 1, die an- 
zeigen, daß bei Ausfall eines 
Motors ein Weiterflug nicht 
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Fig. 16 
seigt V* • 10- ' üb«r V in dem in Frftge stehenden Bereich der Flngsenggeeohwindigkeiten ron 100 

his 900 km pro Stunde. Msn trftgt im Maßtabe der Fignr die SohAr der Geraden — -^ + 9 — V 

»nf dorohslehtigem Papier anf, bringt eie mit dem Diagramm snr Deckung und kann dann ohne 
weitere! unter dem Schnittpunkt der Geraden mit der Kurve auf der Abuiseenachse der Figur die 

Geechwindigkeiten ablesen. 

möglich ist. Denn yj^s « 1 entspricht Bodennähe. Liest man umgekehrt 

fOr die Werte Yl^s =— ( — ^—\ die verschiedenen Gleichleistungsgrenzen 

Hl entsprechendem Werte H aus Fig. 15 ab, so erhält man die Gipfel- 
hohen (Tabelle 6), die zu fordern sind, damit beim Aussetzen eines Mo- 
tors ein Weiterflug in geringer Höhe über dem Boden möglich ist 

Tabelle 6. 



m 


2 


3 


4 


6 


6 


■Hz-O 


4.0 


2,6 


1,7 


1,* 


1,1 


— 2 


6,2 


8,8 


8,1 


2,8 


2,6 


— 4 


6,6 


6,1 


4,6 


4,1 


8,6 


^6 


7,8 


6,6 


6,6 


4,« 1 


8,6 
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E. Die Berechnung der Steigzeiten. 

Mit Einf&hmng des Dichteyerhältiiisses s und des Leistangsyerhält* 
nisses A erhalten wir ans Gl. (73) die größte jeweils erreichbare Steig- 
geschwindigkeit in Abhängigkeit von der Hohe: 

Nun folgt für die Gipfelhohe (Index g) sxlb w -=- 0: 

und indem wir dies in GL (152) einfähren: 

(X - B-* . X, . «;«) . (154) 

Da wir tv, wie aus den Dimensionen Ton L und G folgt, in Meter pro 
Sekunde, jedoch die Höhen H in km und die Steigzeiten t in Minuten 



«,»§ 



angeben, ist andererseits: tv — , — (155) 

und damit erhalten wir fdr die Steigzeiten Integrale wie folgt: 



s s 



""e 



1000 CdlL ^ C dH , ^ 

-Wir-V—rx-— , (156) 

«r^ • 1 G 1000 G 1 /iCTV 

wonn: i — -y ^^ = ^ • jr— . (157) 

L^ 60 iVo 4,67], "^ ^ 

Eine unmittelbare Integration der Gl. (156) ist unmöglich. Es ist rech- 
nerisch ersichtlich, auch nicht zulässig, wie anschauungsgemäß naheliegt, 
den mittleren Wert der Steiggeschwindigkeit zwischen Boden und H\m 
Höhe {w^ Gl, (74)) einfach in die Höhe zu dividieren, um die Steigzeit 

zu erhalten. Denn hierzu wäre allein der zeitliche Mittelwert dienlich. 
Der räumliche Mittelwert gibt kleinen und großen Steiggeschwindigkeiten 
gleiches Gewicht, während gerade sehr kleine Steiggeschwindigkeiten 
natürlich einen unverhältnismäßig großen Anteil an den Steigzeiten haben. 
Immerhin wird die Erfüllung der Bedingung (75) immer dann, wie auch 
Rechnungen bestätigen, mit recht guter Näherung kürzeste Steigzeiten 
mit sich bringen, wenn nur die Höhen, bis zu welcher diese gefordert 
werden, der Gipfelhöhe nicht allzu nahe liegen. Es wäre nicht zu recht- 
fertigen, in Anbetracht der unvermeidlichen Unsicherheit in den Voraus- 
setzungen (S. 28), jene Bedingung vollkommen genau, d. h. mit Bezug 
auf die Steigzeit selbst, aufzustellen. Denn eben weil deren unmittelbare 
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Fig. 17 
seigt bii auf einen Faktor die Steigseiten in Abhängigkeit ron der H5he tut normale Motoren. 

Integration nicht möglich ist, würde diese Bedingung über Gebühr ver- 
wickelt. Wir wollen diese Integration, da sie unmittelbar nicht möglich 
ist, nun mit Reihenentwicklungen durchführen. Wir bezeichnen den Inte- 
granden, 61. (156), mit: 



worin bis zur Gleichleistungsgrenze H^ des Motors mit 

X«l a = c==l, 

•darüber hinaus aber mit 

« — 0,1 ^ 1 ^ 0,1 



(158) 



X = 



a == 



c = — 



(159) 



(160) 



gilt, während in beiden Fällen 6 = (A • ]/«)^ bedeutet. Entwickeln wir 

nun f(S) nach einer Taylorschen Reihe, so können wir nach der Art der 
Funktion schon mit wenigen Gliedern eine recht gute Annäherung an 
diese erwarten: 



f(H)=^m+^r(o)+^.r(P)i-^rm--) 



2! 



8! 



(161) 



Diese Gleichung, besteht freilich nur soweit zurecht, als die Abhängigkeit 
der Leistung von der Höhe stetig ist. Für Höhenmotoren (JT^ > 0) gilt 

fiie also nur bis zur Gleichleistungsgrenze. Darüber hinaus tritt zu dem 
Integral für die Gleichleistungsgrenze selbst ein zweites, das wir nach 
dem vorstehenden ohne weiteres hinschreiben dürfen: 
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''b--'mj. 



k [(H- H^)fiH^) 



+ 



{B-H£f 



2! 



ns^ + 



3! 



f"{BA 



+ (£_?;^V"'(^.)---]-^) (163) 

Für die Ableituugen erhalten wir nach Gl. (158): 

/■m-i-rTO[«(i-S)'+M'-in d«) 
rw - i^ • rm (w .«fl)[.{i - gM (i - irT 

_[4»(l-i)'-3,64(l-i)-"]). (165) 



Hierin bedeutet nach Gl. (158): f{Hj) = 



1 — 



V«. 



(166) 



(167) 



und im besonderen für GL (162) f{0) = , . 

Selbst wenn man die Reihe früh abbricht^ ist danach die Berechnung der 
Steigzeiten, zumal in Anbetracht der ünstetigkeit der Funktion k, so ver- 
wickelt und zeitraubend, daß man sie dem Konstrukteur nicht zumuten 
darf. Wir haben daher die Steigzeiten für die Gleichleistungsgreuzen 
^ == 0; 2; 4; 6 km, und die Gipfelhöhen Ä « 2, 4, 6, 8 km berechnet 
und in Tabelle 7 sowie Fig. 17/20 eingetragen. Um die Steigzeiten zu 
bestimmen, hat der Konstrukteur dann jeweils nur in der Figur zu inter- 
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Flg. 18 

seigt bis auf einen Faktor die Sieigseiten in Abhängigkeit von der Höhe fttr Motoren, die durch 
Überrerdichtung oder VergrOAerong des HubrolnmenB und entsprechende Begelnng der Betriebsstoif- 
vofohr bis iTjr = 8 km unTerftnderliohe Leistung besitzen (HOhenmotor). 



1) Die Mac L aar in sehe Form, GL (162), stellt, wie bekannt, nur den Sonder- 
fall der allgemeinen Taylorschen Reihe, 61. (163), für JET^ =» dar. 
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polieren und die entnommenen Werte f -r- j mit dem Faktor Je, der wesent- 
lich der ^yLeistangsbelastung^^ -^ proportional ist, za multiplizieren. 

Bei der Berechnung der Tabelle wurde ein Verfahren angewendet, 
das mit geringem Müheaufwand zu recht genauen Werten führt^ und das 
daher zur Berechnung der Steigzeiten in von unsern Voraussetzungen 
stark abweichenden Fällen zu empfehlen ist. Tragt man die berech-^ 
neten Werte einer stetig konvergenten Reihe folgerichtig auf äquidistan- 
ten Ordinaten auf^ so ergibt sich eine EurvC; die die erste der Ordinaten 
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berührt und sich dann asymptotisch der Abszissenachse nähert. Man kann 
so^ selbst bei mäßiger Konvergenz, und selbst wenn man yon der Reihe 
nur jeweils die drei ersten Glieder berechnet; aUe übrigen Glieder ^a- 
phisch bestimmen und erhält; indem man diese den berechneten zuzahlt; 
ein Endergebnis yon einer Genauigkeit; die rein rechnerisch nur mit einem 
geradezu ungeheuren Zeitaufwand zu erreichen wäre. Zudem gestattet die 
graphische Darstellung; wie immer; Fehler der Resultate; die das End- 
ergebnis entstellen konneU; festzustellen. Im Vorliegenden Fall ist die 
Konvergenz der Reihe für die Steigzeit so vorzüglich; daß gewöhnlich die 
drei ersten berechneten Glieder genügen. Die graphische Extrapolation 
hat nur ausnahmsweise mehr als zwei weitere Glieder zu liefern. Das ist 
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Fig. 19 
aeigt bii »uf eintn Faktor die Steigceit in Abh&ngigkeit ron der HOhe fOr Höhenmotoren, die bit 

Mi^ — 4 km aarerftnderliohe Leiituag »ufvreiieii. 

nur der Fall bei denjenigen Kurven^ für die die Gleichleistongsgrenze mit 
der Gipfelhöhe zusammenfallt oder oberhalb dieser liegt. Dann ergeben 
sich ungewöhnlich lange Steigzeiten. Es können eben nur ungewöhnlich 
ungünstige Umstände (z. B. starke Überlastung) das Übersteigen einer 
Höhe yerhinderU; in der noch die volle Bodenleistung zur Verfügung steht. 
Ein Einfluß dieser Art und Richtung macht sich nun durchweg so 
stark geltend, daß er den günstigen Einfluß einer Erhöhung der Gleich- 
leistungsgrenze überwiegt. Die Kurven beziehen sich eben — und das 
muß, um ihr Verständnis zu erleichtem, nochmals betont werden — nicht 
auf Veränderungen der Gleichleistungsgrenzo fcLr ein im übrigen vollkom- 
men bestimmtes Flugzeug, sondern für eine gegebene Gipfelhöhe. Für 
ein gegebenes Flugzeug erhöht sich gleichzeitig mit der Gleichleistungs- 
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Fig. 20 
seigt bii »nf eiaen Faktor die Steigselten in Abhängigkeit ron der Höhe fOr Höhenmotoren, die bte 

JGTjr s 6 km unverftnderliohe Leiltxuig anfweiien. 
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grenze auch die Gipfelhöhe. Nur in diesem Sinne ist die Verbesserung 
der Steigfähigkeit, die sich mit Höhenmotoren erreichen läßt, an Hand 
der Kurven zu beurteilen. — Die Unstetigkeit der Funktion A, die in 
einem wenn auch kaum sichtbaren Knick der Steigknrve ihren Ausdruck 
findet, wird bei gemessenen Steigkurven natürlich nicht in dieser Weise 
zur Geltung kommen, denn die tatsächliche Leistungsregelung wird die 
Voraussetzungen unserer Rechnung nicht vollkommen erfüllen. Daneben 
werden sich natürlich die Abweichungen des Zustandes der Atmosphäre 
von dem vorausgesetzten mittleren Gleichgewichtszustand (Temperatur- 
inversionen), und willkürliche Schwankungen in der Höhensteuerung gel- 
tend machen, wenn nicht zur Innehaltung des günstigsten Anstellwinkels 
eine Feststellvorrichtung des Höhensteuerknüppels angeordnet ist. Der 
Vollständigkeit halber geben wir noch die Formeln für die Berechnung 
der Gleitzeiten, die für verschwindende Leistung A «■ aus Gl. (156) 
durch direkte Integration gewonnen werben können. Die Werte des Integrals 







5«.d^=20(l-6 ) (168) 

haben wir in Tabelle 1 dargestellt. Daraus folgen die längsten Gleit- 
zeiten mit: , , ß,. 

Wir erinnern daran, daß die Ausdrücke (Al/ä)' ^^^ Tabellen bzw. dem 

Diagramm, Fig. 15 entnommen werden können; daß man also damit den 

Wert von X • Ye auf Rechenschiebern, die die zweite und dritte Potenz' 
angeben, mit einer einfachen Einstellung des Läufers ablesen kann. 

F. Die Wahl der Luftschraube. 

Wie man zur Kennzeichnung der Profile die Widerstandszahl und Mo- 
mentenzahl in Abhängigkeit von der Auftriebszahl darstellt, Fig. 1 u. 5, 
pflegt man in durchaus entsprechender Weise das Verhalten der Luft- 
schrauben durch reine Zahlen zu charakterisieren. Als unabhängige Ver- 
änderliche wird hier das Verhältnis der Marschgeschwindigkeit v zur Um- 
fangsgeschwindigkeit u der Blattspitze, der „Fortschrittsgrad" 

A,= ^ betrachtet. (170) 

Als Abhängige pflegt man anzugeben den Drehwert: 



■^^1 •^Wf'«»»r« ••4^'<*-<*-«-^,«ntStj?^frZ«^:K^BH^-«SB^br 
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worin M^ das Drehmoment des Motors und It den Halbmesser der Luft- 
schraube bezeichnet^ und den Schubwert 

Aus den drei Veränderliehen folgt der Wirkungsgrad der Schraube als 
das Verhältnis der Nutzleistung zur effektiven Motorleistung 

Bezeichnen wir mit n die minutliche Drehzahl des Motors, so kann man 
die drei Beiwerte unter Einführung des LeistungSTcrhältnisses X und des 
Dichteverhältnisses a schreiben wie folgt: 

^.= 2,665^, (174) 

(175) ^.= 20800^;^, 4, *.-29.^..|. (176) 

Soll die Leistung voll ausgenutzt werden, so muß man den Motor mit 
seiner vollen Umdrehungszahl laufen lassen. Da nun auch die Marsch- 
geschwindigkeit Fnach einer vorläufigen Annahme für 17, durch die Lei- 
stungsberechnung des Flugzeugs bekannt ist, sind die Beiwerte X^ und fi, 
bis auf den Schraubenhalbmesser gegeben. 

100A.=-§, 1000 p.- A, (177) 

C7, = 265^, CT,-1,66.10»§.|0 ("8) 

Die Elimination von ü aus diesen beiden Gleichungen gibt im Diagramm 
11^ über X^ eine Parabel 5. Grades, welche unabhängig vom Halbmesser, 
diejenigen Werte von A, und f*, einander zuordnet, die die Betriebsbe- 
dingungen der Lufl;schraube erfüllen. Dabei wird man natürlich solche 
Werte /t, benutzen, die einem möglichst großen Wirkungsgrad entsprechen» 
Die graphische Ermittlung des Schraubenhalbmessers auf dem so gekenn- 
zeichnetej^ Weg geschieht am einfachsten in logarithmischem Maßstab, da 
man dann für den betrachteten Betriebszustand statt der Parabel 5. Grades 
eine Gerade mit Neigung 5 : 1 erhält. Der zeichnerische Vorgang ist dann 
folgender: Man trägt über lg (100 A,) für jede untersuchte Schraube den 
lg (1000 fe,) auf und vereinigt auf der Schar der /Lt-Kurven Punkte glei- 
chen Wirkungsgrades zu einer neuen Schar von Kurven (Fig. 21 u. 22). 
Um nun aus den so dargestellten Versuchsergebnissen den für den ge- 
gebenen Betriebszustand günstigsten Propeller auszusuchen, trogt man 
über lg (100 A,) =» lg C^ den lg (1000;*,) = lg C, auf und legt durch 

1) Wobei ß^j SS. I = 0,126 kg m~* sk' gesetzt wurde. 
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Fig. 21 

seigt MeMungen mit aufierordentlich genau hergeitellten sweiflügligdix Loftschraubenmodellen »us 

Bronse, die Schaff ran im Wainrkaual der TersnohaanBialt fflr Wasserbau und Schiffbau (Berlin) 

«ngesiellt hat Die Blattbreite betrftgt unverftuderlich 16% do> SohraubenhalbmesBers ; der Para« 

meter der /u-Kurre bezeichnet die unrerftnderliche Steigung' ia rielfachen des Halbmessers. 
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Fig. S8 
zeigt Metrangeii Sohaffrant an rierflagligan Sohraaben. 
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diesen Pnnkt eine Gerade mit tangens 5:1. Dann ergi1)t sich IgR^lgCi 
— lg A, als Entfernung desjenigen Punktes auf der Geraden von der Ordi- 
nate lg (100 A,) = lg Cj; dem der höchste "Wirkungsgrad zukommt. Man 
wird sich natürlich zu überzeugen haben, daß für andre Betriebszusiande 
des Flugzeugs die so bestimmte Luftschraube keine allzu schlechten 
Wirkungsgrade aufweist; andernfalls ist ein Kompromiß unumgänglich 
Dieser an sich durchaus klare, kurze und eindeutige Eechnungsgaug 
wird nun in erheblichem Maße dadurch modifiziert, daß, wie mir Reißner 
mitteilt, es nicht zulässig ist, in dem Fortschrittsgrad A„ Gl. (170) schlicht- 
weg die Eigengeschwindigkeit des Flugzeugs einzuführen. Denn die Zu- 
Strömungsgeschwindigkeit der Luft zur Schraube ist bei einem Propeller, 
der nicht im TÖllig freien Medium arbeitet, infolge des Luftwiderstandes 
benachbarter Bauteile erheblich geringer. So empfiehlt Reißner, auf 
Grund seiner Erfahrungen, zur Berechnung von A, die Flugzeuggeschwin- 
digkeit um 25 7o hei (hinter dem Motor liegenden) Druckschrauben und 
um 20% bei (vor dem Motor liegenden) Zugschrauben zu vermindern. 
Die mit diesem Wert des Fortschrittsgrads berechneten Wirkungsgrade 
sind nun im Verhältnis der Flugzeuggeschwindigkeit zur Zuströmge- 
schwindigkeit zu vergrößern, da für die Berechnung des Wirkungsgrades 
natürlich nur die Nutzleistung in Betracht gezogen werden kann, wie dies 
in der Definition, GL (173), zum Ausdruck kommt. Daß man auf diese 
Weise unwahrscheinlich große Werte des Wirkungsgrades erhält, muß 
dadurch rechnerisch wieder richtig gestellt werden, daß man den Wider- 
stand jener Bauteile, die im Bereich von Zu- und Abstrom der Luft- 
schraube liegen, in entsprechendem Maße erhöht. Denn eben dieser Wider- 
stand ist es, der der Luft einen Impuls in der Flugrichtung erteilt, also 
„Vorstrom*^ erzeugt, und dadurch die Zuströmungsgeschwindigkeit für 
die Schraube herabsetzt. Je stärker also der Vorstrom ist, um so größer 
wird zwar der Wirkungsgrad, aber um so größer muß auch der Wider- 
stand sein, der diesen Vorstrom erzeugen kann. Die Unsicherheit der da- 
mit verbundenen Abschätzungen überträgt sich natürlich auf die Berech- 
nung der Schraube und in noch ^höherem Maße auf die ihrer Wirkungs- 
grade. 

G. Der Schraubenwind. 

Die Wirkungsgrade der Luftschrauben sind überhaupt sehr gering und 
übersteigen nur ausnahmsweise 75 7o- Das ist durch die mechanischen 
Verhältnisse bedingt. Da man zur Erzeugung einer Vortriebskraft darauf 
aDgewiesen ist, einer bestimmten' Luftmenge eine Bewegungsgröße zu er- 
teilen, ist in der Leistungsbilanz die dieser Bewegungsgröße entsprechende 
kinetische Energie der Luft als Verlust zu buchen. Durch die Vorwärts- 
bew^egung des Flugzeugs tritt eine Luftmenge von q - g * % * R^^v kg/sk 
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durch den Schraubenkreis und wird durch das Schranbeublatt auf eine 
Eigengeschwindigkeit v! beschleunigt. Diese Bewegungsgröße fordert 
vom Schraubenblatt einen Impuls von: 

S=p.;r2?.t;.M'kg (179) 

und die in der Sekunde erzeugte kinetische Energie beträgt: 

(».;rJB2.i;.*^'-S.^kgm/sk. (180) 

V + -x) ; wovon nur S • v 

nutzbar ist. Daraus ergibt sich als höchster überhaupt erreichbarer Wir- 

kungsgrady wenn wir mit ^^ 

^ ^ - bezeichnen^ (181) 

t? H 1-1- — 

Berücksichtigt man, d^ß noch weitere Verluste auftreten durch den 
Drehungswiderstand der Schraube, der Verwirbelung der Luft und eine 
leichte Verdrehung des ganzen Schraubenstrahls im Sinne der ümlauf- 
richtung zur Folge hat, so ist ausreichend erklart, warum gemessene 
Wirkungsgrade so gering sind. Man bezeichnet das Verhältnis des Wir- 
kungsgrades zum höchsten erreichbaren Wirkungsgrad als Gütegrad. 
Dieser Gütegrad liegt bestenfalls bei 90%. 

Ein mit dem Flugzeug fest verbundener Körper, der im Schrauben- 
strahl liegt, ist einer Luftgeschwindigkeit v ■\' v! ausgesetzt und erfährt 
dementsprechend höheren Widerstand. Denn dieser wächst mit 

(t; + M7=t;«(l+^)^ (183) 

Um nun die Größe -9" zu bestimmen, kehren wir zu den Gleichgewichts- 
bedingungen (56) (57) zurück: 

_ - ^ . v == w; (184) 

und führen hier den Impuls des Schraubenschubs 

Ä=().ÄJR2.t?2.> (185) 

und Gl. (56) abermals ein unter der Voraussetzung, daß der Antrieb 
durch z Schrauben erfolgt; dann erhalten wir: 

^ * G"'^""f *^"^' (186) 
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Dieser Wert ist bei der Berechnung des schädliclien Widerstandes im 
Strahle liegender Teile ohne weiteres zu verwenden. Denn ich habe durch 
Messungen der Luftgeschwindigkeit im Fluge gefunden, daß dieser 
Wert nicht allein der Größe nach zutrifft, sondern auch tatsächlich, 
wie es die Theorie des Vortriebs voraussetzt, die Geschwindigkeit im gan- 
zen Querschnitt des Strahls nahezu dieselbe ist, und daß man als Quer- 
schnitt des Strahls für die übliche Länge der Flugzeuge hinreichend ge- 
nau den Schraubenkreis selbst ansprechen kann. Denn wenn auch der 
Schraubenstrahl sich hinter dem Schraubenkreis bis zur Erreichung der 
Höchstgeschwindigkeit einschnürt (Lit. 7), so bringt doch die Reibung 
des Strahls an seinem Umfang eine allmähliche Erweiterung mit sich. 
Bei Zugschrauben kommt hinzu, daß der hinter der Schraube liegende 
Motor den Strahl von der Achse aus auseinander treibt. 

H. Der Einfluß des Schraubenwirkungsgrades auf die Flug- 
leistung. 

Da wir oben unter Voraussetzung eines unveränderlichen Wirkungs- 
grades und unvenlnderlicher Drehzahl der Luftschraube die Höchstge- 
schwindigkeit in verschiedenen Höhen berechnet haben, so bedürfen diese 
Werte nunmehr der Korrektur, entsprechend den Werten des Wirkungs- 
grades ij, und des Drehwerts ^,, wie sie der schließlich gewählten Luft- 
schraube bei den durch die endgültige Geschwindigkeit und der endgül- 
tigen Drehzahl bestimmten X^ zukommen. Die Voraussetzung unveränder- 
licher Drehzahl bedeutete, da das Motordrehmoment nach Gl. (175) mit A, 
die Luftdichte aber mit s abnimmt, daß [i^ lediglich A direkt und e um- 
gekehrt proportional sei, und daß X, ausschließlich der Geschwindigkeit 
proportional sei. Wir tragen nun in dem Diagramm (Fig. 23), in dem 
bereits lg ft, über lg X^ dargestellt ist, für die gewählte Schraube auch 
die Kurve lg iy, und dann die angenommenen Werte ^, bzw. rj^ über 
den zugeordneten angenommenen A, punktweise ein. Der angenommene 
unveränderliche Wert von rj^ liefert eine Wagerechte ]g rj^. Die unver- 
änderlich angenommene Drehzahl bestimmt mit der Geschwindigkeit F, 
wie sie das Geschwindigkeitsdiagramm liefert, für jede Flughöhe vor- 
läufig X^ und über diesem A, sind die lg (i^ nach Gl. (175) aufzutragen. 
Diese Annahmen sind, nun mit den durch X^ koordinierten, in den Kurven 
dargestellten Werten von rj^ und ^,, wie sie dem tatsächlichen Verhalten 
der Luftschraube entsprechen, in Beziehung zu bringen. 

Entsprechend den Annahmen über Leistungs- und Dichteabnahme, wie 
wir sie von vornherein in die Rechnung eingeführt haben, kann sich ft^ 
von seinem angenommenen Wert nur infolge einer Drehzahländerung 
unterscheiden. Nach Gl. (171) ist also: 
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^ = -2^.(188) 

Diese Drehzahländeruug 
bestimmt zusammen mit 
dem Unterschied der end- 
galtigen und der berech- 

neten Geschwindigkeit 
nach Gl. (174): 

dl, _dV dn ,.j,Q^ 
-^^ - ^ - ~ . (.189) 

Die Änderungen des Nutz- 
leistungsverhältnisses X 
mit Wirkungsgrad und 
Drehzahl finden in der der 
Geschwindigkeitsberech- 
nung zugrunde liegenden 
Gleichung (142) ihren Aus- 
druck, mit: 

'^'Ji^ + 'i + '-r) 

- 4F* ~. (190) 
Bezeichnet: 0,9 1 l,l 1,2 1,3 

4 yi lg 100 % 

C =- — ^ - 1, (191) Pig. 28 

® — zeigt lg 10 ij und lg lOW fi über log lOd Jt'naeli den Yersnchcn 

^ von Sobaffr*n fflr eine s« «Iflüglige ScLranbe von einer Stei- 

Qrk lof mif PI t^ ftÄ^ r\A *^*"* ~ *>^ ^®® HalbmeaserB und Blattbreite = 0,16 des Halb- 

(189): 

Schreiben wir die verhältnismäßigen Änderungen: 

dx 




(192) 



X 



= d Ina:. 



(193) 



Dann gilt mit Briggschen Logarithmen auch für endliche Änderungen 
genau genug: ^Ig,. _^ c-l ^Ig^. ..g,. 

Man hat also von dem Punkte, wie er den angenommenen Werten ft^ und 
k^ entspricht; im Diagramm eine Gerade unter einer wUlkürlich ge- 
wählten Neigung ^f^' his zum Schnitt mit der Drehwertkurve der 
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aus -^rß^- bestimmten Neigung ,^!?' bis zum Schnitt mit der Wir- 



Scfaraube, eine andere Gerade von dem Punkt iy^, A^ mit der durch GL (194) 

z/ lg X, "^" — ^^ ^*ö— 6 J lg x^ 

kungsgradkurve der Schraube zu ziehen^ dann müssen^ wenn a\ i 

richtig gewählt war^ die beiden Schnittpunkte senkrecht übereinander 
liegen^ d. h. einem und zwar dem endgültigen Wert A^ angehören ^ aus 
dem sich dann mit Gl. (188) u. (189) die endgültigen Werte von Ge- 
schwindigkeit und Drehzahl bestimmen lassen. 



J. Einfluß geringer Unterschiede gegenüber den 

Vorausset zun gen. 

Gelegentlich der Konstruktion von Einzelteilen ist oft eine Entschei- 
dung zu föUen^ welches von zwei in Hinsicht auf die Festigkeit gleich- 
wertigen Bauelementen in bezug auf die Leistung des Flugzeuges den 
Vorzug verdient. Sind Gewicht und „schädlicher*^ Widerstand eines 
Elements zugleich größer^ so läßt sich die Wahl ohne weiteres treffen. 
Ist aber für ein Element das Gewicht größer '{A 6r > 0) und der Wider- 
stand kleiner (-^© < 0), so hängt die Entscheidung von einer kurzen 
Rechnung ab. 

Hierzu differenzieren wir für eine gegebene Plughöhe: H^ const. 
Gl. (137) und Gl. (138) und erweitem ihre Gültigkeit auf kleine endliche 
Differenzen: 

(195) ^1-^-2^ = ^ + 34?-0. (196) 

Innerhalb des Bereichs der quadratischen Abhängigkeit des induzierten 
Widerstandes vom Auftrieb gibt uns Gl. (53) mit Gl. (146) für unver- 
änderte ZeUenabmessungen z/^ » 0: 

und indem wir diesen Wert in Gl. (196) einführen und J^ mit Gl. (195) 
eliminieren, erhalten wir .^ 

Dann entscheidet das Vorzeichen von /IV die Wahl des Bauelements. 
^@ und JO haben voraussetzungsgemäß verschiedene Vorzeichen. Der 
Nenner ist, wie wir bei Gl. (147) feststellten, negativ. Der Einfluß der 
Gewichtsdifferenz ist bei größeren Anstellwinkeln größer als bei kleinen. 
Das gilt auch, wie Gl. (198) für ^@ = zeigt, für Unterschiede in der 
Nutzlast des Flugzeugs: 
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£0 



2 3 



(199) 



Da nun für große Anstellwinkel meist 2 < cv- < ^ ist 

JV 



JG 



|y.i. (200) 



min 



Die quadratische Abhängigkeit des induzierten Widerstandes vom Auf- 
trieb wird begrenzt durch den Größtwert von ^, der, wie wir oben 

zeigten, den Kleinstwert f&r ^^ mit sich bringt. Wir erhalten mit i^A 

die Gipfelhöhe aus GL (151) und können daraus andererseits folgern; 
welchen Einfluß eine geringe Änderung der Nutzlast auf die Gipfelhöhe 
und damit nach Gl. (156) auch auf die Steigzeiten hat. 

^^1^ + Jl£I. (201) 

Differenziert man Gl. (130) und (135), so ergibt sich 

(202) ^--4J.^ ^ = -^ (203) 
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und damit aus Gl. (201): 

Für Hg «=4 bzw. 8 km wird danach JH^^—8,2 bzw. 6,9 —, d.h.: VöUig 

unabhängig von Flugzeugtyp und Motortyp ^) nimmt für jedes Hundert- 
stel Überlastung ^ 6r « + 0,01 O die Gipfelhöhe um etwa 75 m ab. 



IV. Die Bereclmung von Höhensteuer und Schwerpunktslage. 

A. Die Berechnung des Moments der Luftkräfte eines 

Eindeckers mit Flosse. 

Die nach Eap. II berechneten Dimensionen der ZeUe liefern Gleich- 
gewicht der Kräfte nach Größe und Richtung. Man könnte sich dessen 
auch der Lage nach yersichem dadurch, daß man einfach die Last in der 
ZeUe so anordnet, daß der gemeinsame Schwerpunkt in den Schnittpunkt 

1) Wenn nnr die YoransBetznng erfüllt ist, daß die effektive Motorleistung 
bei 10 Prozent der Bodendichte gerade verschwindet. 
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von Luftkraft und Schraubeuscliub gelaugt. Dies Gleichgewicht ist je- 
doch ausgesprochen labil. 

Denn bei einer Vergrößerung des Anstellwinkels ruckt die Luftkraft 
nach Yom, bei einer Verkleinerung nach hinten. Eine Lagenstörung, 
wie sie selbst beim stetigen Flug allein durch den Eintritt des Flug- 
zeugs in eine anders gerichtete Luftströmung (Boe, Luftloch^ Überfliegen 
von Waldrändern, Bodenerhebungen) erfolgen kann, wird sich also immer 
mehr yergrößem und somit zum Absturz führen. 

Man hat früher geglaubt, zur Bekämpfung der durch diese Labilität 
bedingten Gefahr den Führer oder zum mindesten einen Automaten 
heranziehen zu müssen, um durch ihn Momente zum Ausgleich der Xa- 
bilität wachzurufen. Das ist keineswegs erforderlich. Es genügt, eine 
kleine Fläche von bestimmtem Mindestausmaß in bestimmter Lage yor 
oder hinter der Zelle anzuordnen und mit dieser, z. B. durch den Rumpf, 
starr zu verbinden. Je nach der Lage der Flosse vor oder hinter der 
ZeUe unterscheidet man Kopf- und Schwanzflosse. Um eine Anschauung 
von der stabilisierenden Wirkung der Flosse zu gewinnen, ist es zweck- 
mäßig, zunächst die Beziehungen algebraisch darzustellen. Wir be- 
trachten vorläufig den einfachsten Fall, der auch für den allgemeinsten 
durchaus charakteristisch ist: Ein Eindecker mit unveränderlicher Flügel- 
tiefe (Fläche Ft) ohne Pfeilform, bei dem Richtung von Rücktrieb und 
Schub durch den Schwerpunkt gehen. Wir nennen Momente positiv, die 
im Sinne einer Vergrößerung des Anstellwinkels wirken. 

Bezeichnet d den Abstand der Tragflügelhinterkante und l den des 
„Flossendruckpunktes^'^) von der Schwerpunktsquerachse (positiv vor), 
so ist für diese das Moment der Luftkräfbe 

^, - Qv' IvT^^d + tF^ . t^ + fi^F^l]. (205) 

Führen wir hierin die oben angegebene lineare Abhängigkeit der Mo- 
mentenzahl von der Aufhriebszahl ein, so ergibt sich: 

Jf, - QV*[VrF^(d + xtr) - 9^^ • h + Vi^-^V^- (206) 

Von dem so gekennzeichneten Gleichgewicht ist zum mindesten zu 
fordern, daß es, wenn auch nicht stabil, so doch indifferent, keinesfalls 
aber labil ist. Um dies entscheiden zu können, haben wir die Momenten- 
bedingung (206) nach dem Anstellwinkel ß^, des Tragflügels abzuleiten*) 
und erhalten: 

1) Unter „DmckpnnkV* versteht man den Funkt einer Fläche, durch den 
die Resultierende der Luftkräfbe geht, für den also ihr Moment verschwindet» 
Vgl. S. 11. 

2) Winkel werden, wie schon aus 61. (3) und (17) hervorgeht, in allen algebra- 
ischen Rechnungen ausschließlich im Bogenmaß angegeben. Alle Ableitungen nach 
Winkeln werden also auf die Bogeneinheit bezogen. 
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M;^Qv*y,.F^{d + xtr) + Vs^^F^i]' (207) 

Im besondem fordert Indifferenz M' =- 0: 

d ,n'^ dpj, Fj,l 

Hierin sind alle Größen für den ganzen Bereich der linearen Be- 
ziehungen zwischen Anstellwinkeln, Auftriebs- und Momentenzahlen^ ein- 

schließlich der Ableitung der Anstellwinkel nacheinander 3-x-, unTeran- 

derlich, d. h. unabhängig Tom Anstellwinkel. Die mit Gl. (208) be- 
stimmte Schwerpunktslage gewährt also Indifferenz des Gleichgewicht» 
für das ganze flugtechnisch wichtige Gebiet der Anstellwinkel. Man hat 
nur durch entsprechende Anstellung der Flosse dafür zu sorgen, daß bei 
irgendeinem Anstellwinkel Gleichgewicht besteht, so ist es ohne weiteres 
bei jedem Anstellwinkel vorhanden. Hierfür wählen wir der Einfachheit 
halber den Anstellwinkel, bei dem der Auftrieb des Tragflügels yer- 
schwindet und bezeichnen die entsprechende Auftriebszahl der Flosse* 
mit Index 0. F t 

'?^, = 9'-£t- (209) 
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Für Eopfflossen wird mit l also auch ri^ positir, für Schwanzflossen 
negativ. Dies ist ja auch anschaulich ohne weiteres verständlich. Bei 
verschwindendem Aliftrieb äußern die Luftkräfte am Flügel lediglich ein 
negatives Moment. Und um diesem entgegen zu wirken, ist ein posi- 
tives Moment aufzubringen, das eine Eopfüosse bei positivem, eine 
Schwanzflosse bei negativem Auftrieb leistet. Für verschwindenden Auf- 
trieb des Tragflügels, wie er erst bei negativen Anstellwinkeln desselben 
(0,05 bis 0,15) eintritt, müssen also Eopfflossen bereits positive, Schwanz- 
flössen negative Auftriebszahlen aufweisen. Und um diese mit möglichst 
kleinem Widerstand zu erkaufen, hat man die Eopfflosse nach oben, die 
Schwanzflosse nach unten zu wölben; in jedem Fall aber der vorderen 
Fläche, sei es nun die Flosse oder der Tragflügel, einen größeren Anstell- 
winkel zu geben. Wir wollen den Unterschied der Anstellwinkel, der 
natürlich bei einer gegebenen Eonstruktion ohne weiteres unveränderlich 
ist, Schränkungswinkel nennen und mit 6 bezeichnen. Um an Wider- 
stand und an Gewicht zu sparen, wird man die Flosse möglichst klein 
machen, indem man r^^ möglichst groß wählt. Ohne weiteres die äro- 

dynamisch erreichbaren Größtwerte für 17^ zu nehmen, ist jedoch, wie 

wir später sehen werden, nicht zulässig. Bei entsprechender Vorsicht 



58 I^- Berechnung von Höhensteuer und Schwerpunktslage 

in der Wahl von i^^ genügt jedenfalls GL (209) zur Bestimmung der 

Abmessungen, „ t^ 

Fr--;---f-Fr (210) 

1}^ selbst zur Bestimmung des QaerschnittB und Anstellwinkels der 

Flosse. Und damit ist dann auch die Schwerpnnktslage für indifferentes 
Gleichgewicht gegeben: 

-T-« + ^-5?-/^; (211) 

Die Aufhebung der natürlichen Labilität des Tragflügels geschieht dabei 
grundsätzlich verschieden, je nachdem, ob die Flosse vor oder hinter 
dem Tragflügel liegt. Kopfflossen tragen an sich natürlich nur noch zur 
Labilität bei, gewähren aber dem Auftrieb des Tragflügels so große nega- 
tive Hebelarme, daß die Änderungen seiner Größe zur Aufhebung der 
Labilität hinreichende Momente liefern können. Schwanzflossen leisten 
hingegen die Stabilisierung unmittelbar in der Art einer Windfahne, 
wenn nur der Schwerpunkt weit genug vorn liegt. Dieser Unterschied 
in der Wirksamkeit veranlaßt uns, beide Typen nunmehr getrennt zu 
betrachten. 

B. Die Stabilisierung durch Kopfflossen. 

Bei Kopfflossen können wir annehmen, daß die Ablenkung der Strö- 
mung nach unten, die die Kopfflosse für den Tragflügel hervorbringt 
(Fig. 24), wesentlich nur von dem tragenden Wirbel der Flosse selbst 
herrührt und sich nur über deren Spannweite erstreckt. Denn die Rand- 
wirbel der Flosse, die für den hinter der Flosse liegenden Teil des Trag- 
flügels die Ablenkungen natürlich vergrößern, werden für die äußeren 
Enden des Tragflügels eine Ablenkung der Strömung nach oben zur 
Folge haben, und es ist anzunehmen, daß sich beide Wirkungen im 
wesentlichen ausgleichen. Wir haben dann lediglich die Ablenkimg für 
den mittleren Teil der Tragfläche mit dem Verhältnis der Spannweite 
von Flosse und Tragflügel zu reduzieren, um so einen Mittelwert für die 
ganze Tragfläche zu gewinnen: 
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Flugrifihtung 



Fig. 84. 
Beigt die Ablenkung der Strömung fUr einen Tragflttgel durch eine rorgeUgerte Flosse. 
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Nun ist für Kopfflossen nach Fig. 24: 

ß^^ß^ + Q + 6 (214) 

und die Ableitung nach ßj^ liefert: 

(215) 1-^+9; ^Jf = 1—^-1+ Cr (216) 

Da Yip etwa bei y , — gewöhnlich bei 3 liegt, ist selbst für große Kopf- 

flössen -T^ nur wenige Hundertstel größer als Eins. Der Einfluß der 

Strömungsablenkungy die natürlich an sich eine nicht unbeträchtliche 
Steigerung des induzierten Tragflügelwiderstandes mit sich bringt, ist also 
in Hinsicht des Momentenausgleichs ohne Bedeutung. Nun folgt aus 
Gl. (206), (208) und (209) - ,-. ^« 

''i'=*'^. + ^-5p;-''r- (217) 

Führt man hierin für die Auftriebszahlen ihre ^^zulässigen^' Größtwerte 
ein, so ergibt sich ^/^ ^^^ 

Damit also trotz der Vor -Anstellung der Flosse (Schränkung) Trag- 
flügel und Flosse gleichzeitig ihre größten zulässigen Anstellwinkel er- 
reichen, genügt es, wie aus konstruktiven Oründen ohnedies naheliegt, 
der Flosse ein kleineres Seitenverhältnis zu geben als dem Tragflügel, denn 
mit dem Seitenverhältnis nimmt der Wert von rf stark ab (Fig. 5), und man 
erhält für das rf der Flosse «chon den halben Wert als für den Trag- 
flügel, wenn die Seitenverhältnisse -r- z. B. 1 bzw. 12 betragen. Die 

Größtwerte der erreichbaren Auftriebszahlen sind jedoch vom Seiten- 
verhältnis nahezu völlig unabhängig. Um rj^ abzuschätzen, können wir 

annehmen, daß wir von diesen erreichbaren Größtwerten für die Flosse 
in Bücksicht auf die Längssteuerung (S. 107) ebensoweit entfernt bleiben 
müssen, wie für die Tragflügel in Bücksicht auf die Seitenstabilität 
(S- 119). Wenn zudem die zugehörigen ij' sich wie 1 zu 2 verhalten, 

so beträgt nach Öl. (218) t^^ ^ -^ • Unter dieser Voraussetzung er- 
gibt sich aus Gl. (210), wenn wir — = 3 und für günstige Profile (p =» 0,05 

iy„i =^ 0,5 annehmen, -Fj,« iF^^^ ^^^^ ^^ (^^^) — 7^ = 0,85, da 
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nach Gl. (15) x^T- Der Schwerpunkt darf also unter diesen Voraus- 
setzungen für Indifferenz noch hinter der Tragflügel Vorderkante, und 
zwar in etwa % der Tragflügeltiefe, liegen. Es ist aber unbedingt not- 
wendig, sich von Fall zu Fall 
genau über die Werte (p und 
fj' Rechenschaft; zu geben, um 
nicht Gefahr zu laufen, labile 
Verhältnisse herbeizuführen. 
Auch muß, wie gesagt, die 
größte erreichbare Auftriebs- 
zahl der Flosse dem größten 
zulässigen Anstellwinkel des 
Tragflügels entsprechen. Denn 
wenn die Flosse den Höchst- 
wert ihrer Auftriebszahl er- 
reicht, tritt auch keine weitere 
- Steigerung des positiven Mo- 
ments der Flosse ein, d. h. die 
Fig. 86. Indifferenz hört auf, und das 

xeigt die Sohwerpunktalage fttr indifferentes und neSätivC Moment dcS Traff- 

fOr ttebUes Gleichgewicht bei der Btabiliiie- n^i •-■ i^i.*i** ii 

ning durch eine Eopfflosse. flügcls Wird stabilisierend den 

Anstellwinkel wieder herstellen, 
bei dem die Flosse den Höchstwert ihrer Auftriebszahl erhält. Dann ist also 
auch eine Steigerung der Auftriebszahl des Tragflügels über dem diesem 
Winkel entsprechenden Betrag nicht möglich. Einen einfachen Über- 
bhck über diese Verhältnisse gewinnt man, indem man in dem Momenten- 
diagramm g über ij (Fig. 1) die Gerade einträgt, die der Schwerpunkts- 
lage entspricht (Fig. 25). Dann sind die Abschnitte zwischen dieser Ge- 
raden und der Momentengeraden ^ der Flossenauftriebszahl i^^ proportional. 
Im besonderen erhält man für die Schwerpunktslage der Indifferenz die- 
jenigen Flossenauftriebszahlen; die sich allein durch die Anstellwinkel- 
änderung unter Berücksichtigung der Strömungsablenkung einstellen. 

C. Die Umwandlung der Flosse in ein Steuer. 

Nun nimmt M^ nach GL (207) einen negativen Wert an, d.h. das 
Gleichgewicht wird stabil^ wenn d kleiner^) ist als der durch Gl. (208) 
angegebene Betrag; der Schwerpunkt also weiter vom liegt. Dann über- 
wiegen infolge der Vergrößerung der Hebelarme die negativen (stabili- 
sierenden) Momente des Tragflügels die positiven labilisierenden der 

Flosse. Wird d kleiner^), so erhält die entsprechende Gerade — • i^ im 
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1) Dem absoluten Betrag nach also gröfier, da d notwendig negativ ist. 
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Momentendiagratnm eine größere Tangente (Fig. 25). Um große An- 
stellwinkel zu erreichen; muß man also die Flossenauftriebszahlen noch 
über die Werte steigern, die Ton selbst aus der Lagenänderung herror- 
gehen. Das einfachste Mittel hierzu scheint zunächst dem Führer eine 
Vorrichtung zur Hand zu geben, durch die er willkürlich den Anstell- 
winkel der Flosse ändern kann. Dann müßte er, um den Anstellwinkel 
des Tragflügels zu steigern, auch diesem gegenüber den Anstellwinkel 
der Flosse, d. h. die Schränkung^ vergrößem und erhält dann, auch in 
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Fig. 86. 

zeigt die Anordnung einer gewölbten Fläche als KopC^osse and ihre Verwendung 

als HOhenstener iweclca Yergröfierong des Anstellwinkels . 

der neuen Lage, stabiles Gleichgewicht. Das Gleichgewicht fordert dann 
eben für jeden Anstellwinkel des Tragflügels eine andere Schränkung 
zwischen diesem und der Flosse. 

Die Änderung des Anstellwinkels der Flosse fordert, diese drehbar zu 
lagern. Das führt zu schwerfälligen Konstruktionen. Konstruktiv viel 
einfacher ist es, den vorderen Teil der Flosse mit dem Tragflügel starr 
zu verbinden und an seiner Hinterkante den anderen Teil, den wir fortan 
„Ruder'^ nennen, drehbar anzuordnen. Eine Drehung des Ruders bewirkt 
dann durch die Lagenänderung der Hinterkante des Ruders gegenüber 
der Vorderkante der Flosse nicht nur eine Änderung des meßbaren An- 
stellwinkels, sondern vor allem eine Querschnittsänderung des Steuers, 
wenn wir als solches die ärodynamisch untrennbare Einheit von Flosse 
und Ruder bezeichnen. Man erhalt so eine Fläche mit veränderlicher 
Wölbung (Fig. 26) und dadurch einem größeren zugänglichen Bereich 
der Auftriebszahlen als für eine Fläche mit unveränderlicher Wölbung, 
bei der lediglich der Anstellwinkel verändert werden kann. Letzten Endes 
sind die Verstellmomente, die der Führer zwecks Steuerbetätigung am 
Steuerknüppel zu leisten hat, bei dem unterteilten Steuer geringer als bei 
dem ungeteilten. 

Während beim indifferenten Flugzeug sich die jeweils erforderlichen 
Steuerkräfte bei jedem Anstellwinkel von selbst einstellen, ist also beim sta- 
bilen Flugzeug, bei dem der Schwerpunkt weiter vom liegt als beim in- 
differenten, das Ruder im Sinne der Vergrößerung von Anstellwinkel und 
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Wölbung des Steuers zu drehen, um einen größeren Anstellwinkel zu 
erreichen. Wenn man dann aber den Steuerknüppel in der betrefltenden 
Lage durch irgendeine Vorrichtung festklemmt, so kehrt das Flugzeug^ 
bei Lagenstörungen immer wieder zu dem gewählten Anstellwinkel zu- 
rück. Wir werden später sehen, daß es jedoch nicht vorteilhaft ist, diese 
Stabilität über ein geringes Maß hinaus zu steigern, da eine starke Sta- 
bilität eine überaus beschleunigte Rückkehr zur Oleichgewichtslage mit 
sich bringt, und daher das Flugzeug durch seine in Drehung versetzten 
Massen durch die Ruhelage hindurchgestoßen wird, bis die rückführen- 
den Momente der Luftkräfte wieder stark genug sind, die Bewegung zu 
verzögern und ihr entgegengesetzten Drehsinn zu geben. Um eine nur 
mäßige Stabilität, aber auf alle Fälle Stabilität zu erzielen, hat man 
die Tragflügel am Rumpf derart zu befestigen, daß der gemeinsame 
Schwerpunkt auf alle Fälle vor der durch 61. (211) bezeichneten Grenz- 
lage, aber eben nur so wenig vor dieser liegt, als die unvermeidliche 
Unsicherheit in der vorläufigen Bestimmung der Schwerpunktslage, bzw. 
in der Bestimmung der Werte von r[ erfordert. Dann werden auch die 
vom Steuer bei stabiler Schwerpunktslage geforderten Zusatzkräfte, die 
durch Ruderbetätigung herbeizuführen sind, so klein als möglich. Das 
ist zumal deswegen erforderlich, weil die willkürlich eingeleiteten Zusatz- 
kräfte noch eine zweite Aufgabe, nämlich Winkelbeschleunigung des 
Flugzeugs bei Anstell winkeländerungen, zu leisten haben." Hierbei ist 
vor allem der Augenblick des Abfangens zu betrachten, bei dem durch 
das Steuer nicht allein der größte Anstellwinkel entgegen den stabilisie- 
renden Kräften des Tragflügels im Gleichgewicht gehalten, sondern 
überhaupt erst hergestellt werden soU, und zudem durch die starke 
Krümmung der Flugbahn eine erhebliche Winkelgeschwindigkeit des 
Plugzeugs im selben Sinne gefordert wird, wie dies die Vergrößerung 
des Anstellwinkels verlangt. Wir werden später an Hand der Bewegungs- 
gleichungen zu prüfen haben, wie groß die hierzu erforderlichen Zusatz- 
kräfte sind, die ja nicht allein die Massenträgheit des Flugzeugs, sondern 
auch die dämpfenden Momente zu überwinden haben. 

D. Die Stabilisierung durch Schwanzsteuer. 

Sind für die Kopfsteuer bei stabiler Schwerpunktslage mit dem An- 
stellwinkel wachsende positive Zusatzknlfte für die jeweiligen Gleich- 
gewichtslagen erforderlich, so sind bei Schwanzsteuern, entsprechend dem 
umgekehrten Vorzeichen ihres Hebelarms in bezug auf den Schwerpunkt, 
wachsende negative Zusatzkräfte nötig. Auch die eben gekennzeichneten 
„dynamischen" Zusatzkräfte, die selbst bei indifferenter Schwerpunkts- 
läge beim Abfangen zu leisten sind, fordern negative Zuschläge zur Auf- 
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triebszahl des Schwanzsteuers. Trotzdem liegen hier die Verhältnisse 
günstiger als bei der Kopfflosse^ weil* die bei verschwindendem Anstell- 
winkel des Tragflügels nach GL (209) geforderte negative Auftriebszahl 
der Flosse mit Vergrößerung des Anstellwinkels absolut abnimmt^ und 
somit hier die Steuerbetätigung nicht so leicht aus dem Bereich der em- 
pirisch erreichbaren Auftriebszahlep herausführt. Sinngemäß haben wir 
nur in GL (217) und (218) das Vorzeichen von ly^, zu ändern^ um zu er- 
kennen^ daß je nach derJGröße der rl mit wachsendem Anstellwinkel i^^ 

sogar das Vorzeichen ändern kann^ das heißt; daß bei verhältnismäßig 
breiten Schwanzflossen und bei indifferenter (oder schwach stabiler) 
Schwerpunktslage das Steuer bei einem größeren Anstellwinkel gelegent- 




Fltugrichtung 




Fig. 27 

zeigt die Ablenkung der StrOmiing fflr die Schwansflosse durdi den roiausgehenden Tragflügel ohne 

BerftcksichtLgang des Sohranbenwindes. 

lieh völlig entlastet ist, die Resultierende der Luftkräfte der Zelle also 
durch den Schwerpunkt geht. Da bei jedem andern Anstellwinkel als 
dem dadurch gekennzeichneten das Steuer und damit auch das Ruder 
Kräfte aufzunehmen hat, gleichgültig, ob diese sich bei indifferenter 
Schwerpunktslage von selbst einstellen oder bei stabiler Schwerpunkts- 
lage durch einen bestimmten Ruderausschlag herbeigeführt werden müssen^ 
wird dieser ausgezeichnete Anstellwinkel sich von selbst herstellen, wenn 
der Führer den Steuerknüppel losläßt, so daß das Ruder eben keine nennens< 
werten Kräfte aufzunehmen vermag. 

Man erkennt aus GL (217) ohne weiteres, daß es vorteilhaft ist, dem 
Schwanzsteuer möglichst große Breite zu geben, damit man durch Ver- 
größerung des 71 gerade bei großem absoluten Betrag von 17^ , den man 

zwecks Verkleinerung der Schwanzflosse anstreben wird, möglichst mitten 
in den Bereich der durch Ruderausschlag überhaupt erreichbaren Auf- 
triebszahlen gelangt. Freilich ist der Einfluß der Strömungsablenkung 
auf den Momentenausgleich nicht so unbeträchtlich, wie es sich oben für 
Kopfflossen ergab. Denn für die Schwanzflosse (Fig. 27) rührt die Ab« 
lenkung der Strömungsrichtung gegenüber der Flugrichtung nicht allein 
vom tragenden Wirbel (der Zirkulation um den Tragflügel) sondern in 
noch höherem Maße von den Randwirbeln des Tragflügels her. Nach 
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Prandtl (Lit. 16) beträgt der resultierende Ablenkungswinkel q, in un- 
serer Schreibweise: • 



Daraus ergibt sich: 

<220)4,-,'=.t.i;(n-}/rT(i^) 



(219) 



dß. 



dp, 



= \-Q. (221) 



Man erkennt hieraus, da nach Gl. (33) i;' sich fQr größere Werte von 
immer mehr einem konstanten Wert nähert, daß der Einfluß der Ab- 
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lenkung um so geringfügiger ist, je größer die Breite des Tragflügels 

im Verhältnis zur Flügeltiefe ist. 




Immerhin ist 



dp] 



wie eine flüch- 



tige Überprüfung zeigt, wesentlich 
kleiner als Eins und liegt gewöhn- 
lich zwischen \ und \. Da wir 
riF^ nach den unmittelbar yoraus- 
gehenden Betrachtungen ohne wei- 
teres einen empirisch zulässigen 
Größtwert geben können^' wird die 
Flossengröße kleiner als bei Kopf- 

flössen, und der Grenzwert -7- der 

Schwerpunktslage der Indifferenz 
unterscheidet sich nach Gl. (211) 
wesentlich weniger von dem Wert 
%y als dies bei Kopfflossen zu er- 
zeigt die SchwerpxmktaUge für indifferente, reichen möglich War. DaS hcißt, 

— . — imd stabiles Oleichgewicht bei der , ^ . ' 

StabiUsienmg dnroh eine Schwanaflosse. wenU Wir ZUr Darstellung im 

Momentendiagramm zurückkehren 
(Fig. 28), entspricht der Schwerpunktslage der Indifferenz eine Gerade, 
•die nur wenig flacher verläuft als der obere Teil der Momentenkurve g. 
Aus dem Abstand der beiden Geraden ergeben sich wiederum diejenigen 
Auftriebszahlen, wie sie sich von selbst bei Anstell Winkeländerungen ein- 
stellen. Bei stabiler Schwerpunktslage, wie sie einer größeren Tangente 

der ürsprungsgeraden -r- • 1; im Diagramm entspricht, folgt, wie wir schon 

oben voraussahen^ gegenüber der Indifferenz eine Vergrößerung der nega- 
tiven Auftriebszahlen, die sich nur wieder in der Weise erreichen läßt, 
daß man zur willkürlichen Herstellung und Beibehaltung der Anstell- 
winkel die Flosse unterteilt und dem Ruder einen Ausschlag nach oben 
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Fig. 29 

seigt die Anordnang einer ge'wölbten Flftche als SohwuiB- 

flösse und ihre Verwendung als HOhensteuer xweoks Yer- 

grOAerong des Anstellwinkels. 

gibt, der um so größer sein muß, je großer der angestrebte Anstellwinkel 
(Fig. 29) ist. Es ist also yorteilhaft, da vom Scbwanzstener (überwiegend) 
negative Anftriebszahlen selbst bei großen positiven Anstellwinkeln des 
Tragflügels gefordert werden , die Steuerfläche von vornherein im Sinne 
der Erzeugung negativen Auftriebs zu wölben , also dafür einfach eine 
gewölbte Fläche mit geringem Profilwiderstand auf dem Rücken liegend 
zu verwenden. 



E. Der Einfluß des Schraubenwindes. 

Die auf diese Weise selbst mit sehr kleinen Steuern auch bei stabiler 
Schwerpunktslage erreichbare Steuerbarkeit erhält einen erhöhten Sicher- 
heitsgrad durch die Wirkung des Schrauben windes, da dieser die Lufb- 
kräfte nach Gl. (183) gegenüber dem Gleitflug mit (1 + -9-)« erhöht. Der 
Einfluß ist um so beträchtlicher, je größer der Anstellwinkel. Denn große 
Anstellwinkel entsprechen kleiner Geschwindigkeit, wie sie beim Steigen 
zur Verminderung der Vortriebsleistung angestrebt wird. Und diese bringt 
bei gegebener Nutzleistung der Schraube, wenn wir von den Unterschieden 
ihres Wirkungsgrades und der Drehzahl absehen, eine der Geschwindig- 
keit umgekehrt proportionale Steigerung des Schubs mit sich und damit 
nach Gl. (185) eine Verstärkung des Schrauben windes. 

Wir dürfen freilich nicht außer Acht lassen, daß durch den Schrauben- 
wind nicht nur die Größe, sondern auch die Richtung der Strömung um 




Fig. 80 

seigt die Ablenkung der Strömung fflr eine 

Schwaniflosse duren einen rorausgehenden 

Trsgflttgel nnd eine hinter diesem liegende 

„Draeksehraabe''. 

B»der, Onmdlagen der Flngteohnik 
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die Flosse beeinflußt wird, denn da im Flugzeug die Lagerung der Luft- 
schraube und die Flosse starr miteinander verbunden sind, hat die Ge- 
schwindigkeit, die die Schraube der Luft erteilt, eine gegenüber dem 
Steuer unveränderliche Richtung. Fig. 30 soll för eine „Druckschraube" 
zeigen, in welcher Weise man den resultierenden Anstellwinkel dei Flosse 
bestimmen kann. Die Schraube empfängt die bereits vom Tragdeck unter 
Winkel q abgelenkte Luft mit der Geschwindigkeit v, erteilt ihr in der 
Richtung ihrer Achse eine Zusatzgeschwindigkeit v • d, und daraus ergibt 
sich unter Vernachlässigung der Kosinus der sehr kleinen Winkel die 
Größe der resultierenden Geschwindigkeit zu t; • (1 + -ö«) und ihre Rich- 
tungsänderung gegenüber der Flugrichtung zu ^ ^nJ^»\ f worin ß^ 




Fig. 81 
xeigt die Ablenkung der Strömung fttr eine SohwanEflosse dorch einen Toraasgelienden Tragflügel 

und eine vor diesem liegende „Zagschraube". 

der Winkel ist, unter dem die Schraubenachse gegen die Flugrichtung 
liegt. Daraus ergibt sich für den Anstellwinkel der Flosse die Gleichung: 



ßp^ ßr— 6 — 



1 -f-a- 



(222) 



Ebenso ist in Fig. 31 für eine „Zugschraube" das Winkelbild der Strö- 
mungen gegeben. Die Schraube empfängt noch nicht abgelenkte Luft 
mit der Eigengeschwindigkeit des Flugzeugs v und erteilt ihr in Rich- 
tung ihrer Achse eine Zusatzgeschwindigkeit d' • v. Die Strömung hinter 
der Schraube setzt sich also zusammen aus der Strömung ums Tragdeck 
von der Geschwindigkeit v, die um den Betrag q entsprechend dem An- 
stellwinkel ß des Tragflügels gegenüber der Flugrichtung (Gl. 219) ab- 
gelenkt wird und den Zusatz wind vom Betrag v-d; der ursprünglich in 
Richtung der Schraubenachse erzeugt, vom Tragdeck ebenfalls abgelenkt 
wird, aber nur um einen Betrag 9,, wie er sich aus dem unveränderlichen 
Anstellwinkel ß^ des Tragflügels gegenüber der Schraubenachse berechnen 
läßt zu 
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(>*- 






(223) 



Hier kann man, wie wir schon durch den Index angedeutet haben, fär rf 
den Wert annehmen, der einem unendlich breiten Flügel zukommt, 
Gl. (14); da gerade wie bei diesem der Ausgleich der Drucke um die Ran- 
der des Tragdecks herum nicht stattfinden kann. Damit ergibt sich also: 



9, = Ä 



21 



Damit folgt der Anstellwinkel der Flosse aus: 



(224) 



/Jf*" ßr — ^ — 



g + (ft + Pt)» 
1 + * 



(225) 



Die Ableitung der Anstellwinkel nacheinander gemäß Gl. (222) und (225) 

ergibt, da: 

ß.-ßr-ßo, (226) 






1- 



1 + »' 



(227) 



also unabhängig davon, ob es sich um eine Druck- oder Zugschraube 
handelt, einen gleichen, für endliches «d* aber geringeren Betrag als für ver- 
schwindendes d'. Der Einfluß des Abwinds der Zelle auf die Luftkrafte 
der Flosse ist also im Motorflug kleiner als im Gleitflug. Andererseits 
sind die Luftkrafke für den beaufschlagten Teil der Flosse großer, und 
so erhalten wir für den endgültigen Faktor der stabilisierenden Kräfte 



^J^(i+*)«=(i-|:i|).(i+*)»-(i-,')(i+*) 



(228) 



folgende Tabelle: 



9 

I 

Q 



4 



«•-O 



4 
8 



8 

4 



^-1 



8 



Der günstige Einfluß der Geschwindigkeitssteigerung durch den Schrau- 
benwind überwiegt also die nachteilige Herabsetzung der Anstellwinkel- 
änderung der Flosse, und die entsprechende Steigerung der Luftkrafte an 
der Flosse bringt vermehrte Stabilität mit sich. Der Sicherheit halber 
aber und um nicht für die kurze Dauer des Gleitfluges durch eine geringe 
Labilität die Aufmerksamkeit des Führers erhöht in Anspruch zu nehmen, 
wird man die Wirkung des Schraubenwindes auch bei Schwanzsteuem 
außer Acht lassen. 



68 



lY. Berechnung von Höhenstener und Schwerpnnktslage 



F. Die allgemein^ Gleichung des Moments der Luffcfcräfte. 

Wir wollen nunmehr die Gleichung für die Momente und ihre Ände- 
rung mit dem Anstellwinkel ganz allgemein für einen n-Decker mit be- 
liebiger Staffelung, Yerwindung, Pfeilform, Schrankung und Flossenanord- 
nung anschreiben; wir wollen obendrein annehmen^ daß die Flügeltiefe 
nicht über die ganze Spannweite der Flügel oder Flossen unveränderlich 
sei, sondern linear nach außen abnehme, t mag, nach wie vor, den Mittel- 
wert der Flügeltiefe bedeuten; die FlQgeltiefe in der Mitte (Symmetrie- 
ebene) sei t + u, B.m Rande f — w. Auch d^r Anstellwinkel sei nicht un- 
yeränderlichy sondern nehme linear nach außen ab. Denn jede nicht li- 
neare Abnahme macht die Verwendung verschiedener Profile bzw. ge- 
bogener Holme erforderlich, die hinsichtlich Herstellung bzw. Festigkeit 
nachteilig ist. Eine lineare Abnahme des Anstellwinkels dagegen läßt 
sich selbst bei Flügeln, die ohne Yerwindung hergestellt sind, ohne die 
Holme durchzubiegen, lediglich durch Änderung der Yerspannung er- 




Fig. 88 
seigt die Masten, die bei der Bexechnimg des Moments der Luftkrftlte eine BoUe spielen 
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reichen. Hierdurch wird die Festigkeit und Haltbarkeit des Pachwerks nicht 
wesentlich beeintrachtigt. Wir bezeichnen den Mittelwert der Auftriebs- 
zahl mit fi, und den Gesamtbetrag, um den die Auftriebszahl von der 
Mitte bis zum Rande abnimmt, mit 2^. Dann betragt im Abstand m 

von der Symmetrieebene die Auftriebszahl L + %• — 2d'^, die Flügel- 

tiefe ^< + ti — 2m y) und der Abstand der unendlich kurzen Hinterkante 
jedes Flügelelements von einer zur Flugrichtung senkrechten Ebene durch 
den Schwerpunkt ^rf — ft ^^ . Hierin dient Je nach Fig. 32 zur Definition 
der Pfeilform durch den Winkel 

Ä + 2 arc tg y . (229) 

Das Moment der Luftkraft jedes Flügelelements in bezug auf den Schwer- 
punkt setzt sich nun zusammen aus dem Moment der Luftkräfte, wenn 
wir diese an die Hinterkante verlegen^ und ^em Moment der Luftkxaft in 
bezug auf die Hinterkante selbst. Die Gesamtheit der unendlich kleinen 
Momente ergibt sich aus dem doppelten Wert ihrer Litegration über die 
halbe Spannweite: » 

T 

-»«••2'»te''-4+i<')+T(l+««)] 

Die Summierung ist zu erstrecken über alle Decken der Zelle und des 
Höhensteuers. Da sich bei Mehrdeckem die Strömungen um die Flügel 
gegenseitig beeinflussen, sind die Tragflügel zwecks Verwirklichung der 
angenommenen Werte i^i, rju, ^jn, ^ *^i, ^n, *ni entsprechend Ql. (28), 
(29) um jdccj Schwanzflossen nach GL (219) um 2q steiler anzustellen, 
bzw. die ursprünglich angenommenen Werte i}i, rju., - - *, wenn Aufbau 
der Zelle und Schrankung zwischen dieser und den Steuerflächen bereits 
festliegt, entsprechend zu verbessern. Es bedarf kaum der Erwähnung, 
daß man den Momenten der Flügel und Flossen, die Luftkraftmomente 
der Bümpfe und Boote hinzuzuzählen hat 

Die Ableitung des Moments der Luftkräfte M^ nach dem Anstell- 
winkel ergibt sich zu: 
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M^--Qv'2bri'[t{d-^ + Xt)+^(^+Zt*)]- (231) 

Ändern sich die rf wesentlich mit dem Anstellwinkel; so läfit sich also 
die Indifferenz nicht mehr im ganzen betriebstechnisch wichtigen Gebiet 
der Anstellwinkel erreichen , sondern mit dem Anstellwinkel ändert sich 
der Grad der Stabilität. Praktisch wird es freilich genügen, M^ für die 
obere und untere Grenze des bezeichneten Bereichs der Anstellwinkel zu 
bestimmen und die Differenz beider Werte mit der entsprechenden aus 
dem mittleren Wert von i^' folgenden Anstellwinkeländerung zu diyi- 
diereu; um einen mittleren Wert fiir M^' zu erhalten: 

^/ = ^- • '»'• (232) 

Da Stabilität negatives M^' fordert , ist eine Abnahme der Flügeltiefe 
nach außen der Stabilisierung nachteilig, weil nach GL (231) mit Ein- 
führung abnehmender Flügeltiefe (Fig. 32) der Druckpunkt b der größeren, 
d. h. stärker tragenden, Flügelelemente in der Mitte nach vom rückt, 
während er bei den schwächer tragenden sich nach hinten verschiebt. 
Infolgedessen rückt also die Resultierende gegenüber dem Schwerpunkt 
nach vom, und dem entspricht geringere Stabilität. Es ist eine freilich 
sehr schwache Pfeilform der Hinterkante erforderlich, um diesen Nach- 
teil wieder aufzuheben. Die Abnahme der Flügeltiefe ist allerdings für 
die Seitenstabilität günstig; auch bringt sie eine, wenn auch nur geringe, 
Abnahme der Biegungsmomente für die Holme mit sich. Aber alle Vor- 
teile werden kaum imstande sein, die sehr kostspielige Herstellung ver- 
schieden tiefer. Rippen zu rechtfertigen. Man wird daher gewöhnlich 
Flügel unveränderlicher Tiefe verwenden. Mit w — vereinfachen sich 
die Gleichungen (230), (231) außerordentlich: 

^« - Q*>'2n[n{d- Y + Xt)-'Pt + -Ja], (233) 

M;^QV*^btn{d-^ + Xt). (234) 

Die Anwendung dieser Gleichungen auf den Eindecker ohne Pfeilform 
mit nur einer Flosse liefert die Gl. (206) und (207), worin fireilich der 
Abstand der Flosse l der Einfachheit halber in bezug auf ihren „Druck- 
punkt^ angegeben war, während die Gl. (233) und (234) den Abstand 
vom Schwerpunkt auf die Hinterkante der Flügel und Flossen beziehen. 
Andererseits umfaßt nach der obenstehenden Anweisung tj' in GL (234) 
bereits die Strömungsablenkung, die durch benachbarte flächen hervor* 

gerufen wird und in Gl. (207) durch den Faktor ^^ besonders hervor- 
gehoben wurde. ^ 
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G. Die Stabilisierung durch Pfeilfonn. 

Nach GL (234) zeigt sich Pfeilform in jedem Fall als vorteilhaft für 
die Stabilisierung, ja, wenn wir die Gleichung auf einen einzelnen Flügel 
anwenden, ergibt sich die Möglichkeit, durch große Pfeilform Indifferenz 
herbeizuführen. 

rf*-=| + ;c^. (235) 

Verschwindet aber in 61. (233) der Faktor von i^, so müssen die beiden 
letzten Glieder der Klammer für sich zu Null werden. Daraus ergibt sich 
als Gleichgewichtsbedingung 

für die durch Gl. (235) ge- // 

kennzeichnete Schwer- *' / y 

punktslage der Indifferenz: 

6qpe 




^ - ^ . (236) 

Der Anstellwinkel des Flü- 
gels muß also von der Mitte 
nach dem Bande zu abneh- 

men um emen Betrag — r, 

der um so größer ist, je ge- 
ringer die Pfeilform an sich 
ist, und um nicht gar ne- 
gative Auftriebszahlen am 
Rande zu erhalten, muß die 
Pfeilform schon recht be- 
trächtlich sein ifc><. 

Die mechanische Bedeu- 
tung dieser Verwijidung und 

der damit in engster Beziehung stehenden Pfeilform veranschaulichen wiram 
besten wieder, indem wir zum Momentendiagramm Fig. 1 zurückkehren. Die 
mit Gl. (235) für Indifferenz geforderte Schwerpunktslage entspricht diesmal 
der DrsprungsparaUelen %i zur Momentengeraden g selbst (Fig. 33), denn da 

d -— Y nichts anderes ist als der „mittlere" Abstand der Flügelvorder- 
kante vom Schwerpunkt, so folgt in bezug auf die Hinterkante selbst 
(d — r-) =» %t Die Verwindung des Flügels dient offenbar nur dazu, das 

unveränderliche Moment zu beseitigen, welches dem Abstand der paralle- 
len Geraden entspricht, und dieses negative Moment wird eben ausgegli- 
chen durch das positive Moment, was die größeren Kräfte im inneren 
vorderen Teil des Flügels gegenüber den kleineren Kräften im äußeren 



Fig. SS 
steigt die SohwerptinMalftge fflr indifferentes 

and stabiles -^ — Gleichgewicht bei der 

Stabilisierung durch Pfeilfonn. 
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hinteren Teil des Flügels vermöge der starken Pfeilform auszuüben im- 
stande sind. Im besonderen werden für Yerscbwindenden Gesamtauftrieb 
die mittlere Hälfte des Flügels positiven Auftrieb, die beiden äußeren 
Yiertel jedoch negativen Auftrieb empfangen. 

Die Höhensteuerung wird man bei schwanzlosen Flugzeugen den zu seit- 
lichen Lagenänderungen erforderlichen, üblichen Qaersteuem zu übertragen 
haben. Die Querruder bewirken dann bei Betätigung im gleichen Drehsinn 
infolge ihrer Lage hinter dem Schwerpunkt eine Anstell winkeländerung, bei 
Betätigung im entgegengesetzten Drehsinn Änderungen der seitlichen Lage.^) 



H. Untergeordnete Einflüsse auf das Moment. 

Wir haben bei der Ableitung der Momente das Moment des Wider- 
Standes, soweit es nicht in der Momentenzahl enthalten ist, vernachlässigt, 
indem wir an der Vorderkante der Flügelelemente statt der Luftkiäfte 
lediglich die Auftriebskräfte wirksam dachten und dementsprechend die 
Hebelarme dem Grundriß Fig. 32 entnahmen, der in einer Ebene gezeich- 
net ist, die parallel zur Fingrichtung und senkrecht zur Symmetrieebene 
liegt. Die Einbeziehung der Momente des schädlichen, des induzierten und 
des Profilwiderstandes kann nach den ÖL (54), (18), (23), (24) und (55) 
erfolgen, wird aber nur bei ungewöhnlichen Konstruktionen auf die Werte 
von M^ und M^ von nennenswertem Einfluß sein. Denn da gewöhnlich 
der Schwerpunkt in mittlerer Bauhöhe liegt, heben sich die Momente der 
Widerstände der Tragflügel und des Fahrgestells gegenseitig fast voll- 
ständig auf, während die Widersiände des Rumpfes und des Höhensteuers 
überhaupt nur verschwindende Hebelarme haben. 

Wir haben femer beim Ansatz der Momentengleichung außer acht ge- 
lassen, daß der Strömungsdruck in der Nähe der Flügelränder durch die 
sich anschließenden Wirbel herabgesetzt wird, und infolgedessen bei pfeil- 
förmigen Tragflügeln das Moment, das die Flügelenden zum G^samtmo- 
ment liefern, kleiner ist als es einer durchaus gleichförmigen Verteilung 
des Auftriebs, wie sie die Rechnung stillschweigend voraussetzt, entspricht. 
Wir müssen, um diesen Einfluß zu berücksichtigen, zum mindesten (ent- 
sprechend der zweiten Näherung Fig. 3) annehmen, daß die 

Flügelenden in einer Breite von ein Yiertel der Tra^flügeltiefe nicht tra- 
gen. Dadurch ändert sich die Gleichung für die Schwerpunktslage inso- 



1) Für die Steuenmg kann man ohne weiteres das übliche ^fBadstener** ver- 
wenden. Man muß nnr die Qnersteueiseile unterhalb der Drehachse des Steuer- 
knüppels, der das Handrad trägt, aastreten nnd über davor oder dahinter liegende 
Bollen gehen lassen. Den Schatzansprach auf derartige Anordnungen hat Verf> 
der Loflverkehrsgesellschaft (L. V. G.) (Berlin) übergeben. 
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fem^ als das konstruktive Maß der Pfeilformi mindestens um einen Bruch- 

teil ^Ä Temindert werden muß, «m seinen wirksamen Betrag zu erhalten. 

Schließlich haben wir die Abweichung derMomentenkurveyom linearen 
Verlauf, wie sie sich z. B. in Fig. 1 unterhalb der Auftriebszahl 0,15 gel- 
tend macht, yemachlässigt. Diese Abweichung ist an sich natürlich ohne 
jede Bedeutung, da unter gewöhnlichen Umständen Auftriebszahlen unter 
0,25 beim Horizontalflug kaum in Anspruch genommen werden und beim 
Gleitflug schon deswegen nicht unterschritten werden dürfen, damit beim 
Abfangen vor der Landung nicht allzu hohe Überbeanspruchungen des 
Fachwerks der Zelle hervorgerufen werden. Aber selbst wenn wir an- 
nehmen, daß durch äußere Stönmgen der Auftrieb gelegentlich bis zum 
Verschwinden vermindert wird, verläuft die Abweichung der Momenten- 
kurve von der in der Rechnung verwendeten Näherungsgeraden durchaus 
im erwünschten Sinnet Denn die Flosse liefert, z. B. bei indifferentem 
Gleichgewicht, Luftkräfte, deren Große aus dem Diagramm für den Ordi- 
natenabschnitt zwischen dieser Näherungsgeraden und der Schwerpunkts- 
ürsprungsgeraden entnommen werden kann, während die Zelle lediglich 
Kräfte fordert, die dem Abstand der Momentenkurve von der Ursprungs- 
geraden proportional sind. Mit Verkleinerung des Anstellwinkels liefert 
die Flosse also größere Kräfte als sie die Zelle fordert. Die Flosse führt 
also, selbst bei sonst indifferentem Gleichgewicht, stark stabilisierend das 
Flugzeug immer mindestens zu dem Anstellwinkel zurück, der dem Ab- 
zweigpunkt der Momentenkurve von ihrer Näherungsgeraden entspricht; 
und wenn wir, wie oben geschah, den Schnitt der Näherungsgeraden auf 
der Ordinatenachse nach Gl. (210) in erster Linie für die Dimensionierung 
des Höhensteuers verwendet haben, so sehen wir, daß für diesen Fall 
(Eopfsturz) dadurch, daß wir die Momentenkurve durch eine Gerade er- 
setzt haben, bereits eine doppelte Sicherheit für die Steuerbarkeit ge- 
währleistet wird, denn nach Fig. 1 ist der Abschnitt der Kurve auf der 
Ordinatenachse nur etwa halb so groß als der ihrer Näherungsgeraden. 



V. Der Vorgang bei der Berechnung der Flugzeugbewegungen. 

A. Art und Anzahl der Bewegungsgleichungen. 

Das Flugzeug bietet als ein nach aUen drei Koordinaten beweglicher 
und in jeder Richtung drehbarer Körper das allgemeinste Bewegungs- 
problem. Das bedeutet mathematisch den Ansatz von sechs Bewegungs- 
gleichungen, die neben Weg bzw. Winkel deren erste und zweite Ab- 
leitung nach der Zeit als Geschwindigkeit und Beschleunigung enthalten. 
Das in dieser Allgemeinheit kaum übersichtliche Bewegungsproblem ver- 
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einfacht sich nun unter dem Oesichtspunkt^ daß die Bewegungsgleichun- 
gen nur innerhalb kurzer Zeiträume betrachtet werden. Denn Störungen 
treten im Fluge tatsächlich so oft ein, daß ihre Beseitigung bis auf ver- 
schwindende Bruchteile bereits innerhalb weniger Minuten erfolgen muß. 
Daher können die Änderungen der Luftdichte und der Erdbeschleunigung 
mit der Höhe über dem Meerespiegel und mit Breiten- und Längengrad 
des Standorts außer acht gelassen werden. Sind aber Luftdichte und 
Erdbeschleunigung^ die beide allein die am Flugzeug wirkenden äußeren 
Kräfte liefern^ als Konstante anzusehen^ so fallen aus den Bewegungs- 
gleichungen die drei Koordinaten des Standorts und die Richtung des 
Fluges in der Wagerechten: „Kurs" heraus. Statt der Koordinaten selbst 
und dem Kurs treten als Veränderliche die entsprechenden Geschwindig- 
keiten auf ^ d. h. die Eigengeschwindigkeit in Richtung der Symmetrie- 
ebene, die „Geschwindigkeit" senkrecht zu dieser („Schieben" „Rutschen"), 
die Stesiggeschwindigkeit und die Winkelgeschwindigkeit der Kursände- 
rung. Dadurch vereinfacht sich das Bewegungsproblem. Während |die 
ursprünglichen sechs Bewegungsgleichungen für jede Variable eine Diffe- 
rentialgleichung 12. Ordnung liefern, erhalten wir nunmehr eine Diffe- 
rentialgleichung 8. Ordnung, da 4 der Variablen linear nicht vorkommen, 
unter der Voraussetzung, daß es sich um die Betrachtung „unendlich 
kleiner^' Bewegungen handelt, kann man weiterhin die Bewegungsglei- 
chungen in zwei Gruppen zu je dreien, oder was dasselbe ist, die Differen- 
tialgleichung 8. Ordnung in 2 Gleichungen 4. Ordnung zerlegen. Man hat 
zu dem Zweck eine und nur eine Voraussetzung zu machen, die praktisch 
keine Einschränkung der Anwendbarkeit der Rechnung bedeutet: die An- 
nahme, daß das Flugzeug eine Symmetrieebene besitzt, in der der Schwer- 
punkt und die Richtung seiner stationären Bewegung liegt. Dann rufen Stö- 
rungen des Anstellwinkels, der Geschwindigkeit und der Flugrichtung in 
der Lotrechten Kräfte wach, die sich immer zu einer Resultierenden in der 
Symmetrieebene zusammenfassen lassen und daher eine Lagenänd^rung 
der Symmetrieebene nicht zur Folge haben können. Andererseits wecken 
kleine Störungen in der Lage gegenüber dem Kurs, im Kurs selbst und 
in der Schräglage nur Kräfte, die bei ihrer Zusammenfassimg in der 
Symmetrieebene verschwinden oder zur Symmetrieebene senkrecht stehen, 
also eine Bewegung des Flugzeuges innerhalb seiner Symmetrieebene 
nicht zur Folge haben können. Die sechs Bewegungsgleichungen zer- 
fallen damit in zwei Gruppen, von denen eine die Bewegung des Flug- 
zeuges in seiner Symmetrieebene, eine Translation nach zwei Richtungen 
und Drehung um eine zur Symmetrieebene senkrechte Achse, die andere 
die Bewegungen der Symmetrieebene selbst, eine Translation senkrecht 
zur Symmetrieebene und Drehung um zwei in ihr liegende Achsen dar- 
stellen. Jede Gruppe umfaßt also ursprünglich drei lineare Differential- 
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gleichnngen zweiter Ordnung. Da aber, wie schon gesagt, die Bewegung 
unabhängig von Standort und Kurs yerläuft, koAmen in diesen Differen- 
tialgleichungen jeweils zwei der Variablen nicht linear vor^ sondern nur 
ihre ersten und zweiten Ableitungen nach der Zeit, d. h. die entsprechen- 
den Geschwindigkeiten und Beschleunigungen. Die Beschleunigungen 
erscheinen dann als erste Ableitungen der Geschwindigkeit nach der 
Zeit. Dann ist also nur eine der drei Bewegungsgleichungen von 
zweiter Ordnung, die beiden andern sind von erster Ordnung. Die drei 
Gleichungen liefern also bei ihrer Auflosung nach je einer der Variablen 
immer eine Differentialgleichung 4. Ordnung, und wenn dabei die ab- 
hängigen Variablen in der üblichen Weise für unendlich kleine Be- 
wegungen als einfache Exponentialfunktion x ^W* substituiert werden, 
eine Gleichung 4. Grades für A, deren vier Wurzeln für das vollständige 
Integral der abhängigen Variablen jeweils vier Glieder liefern. Um von 
dem dadurch bestimmten Charakter der Variablen eine Anschauung ge- 
winnen zu können, erinnern wir uns zunächst an die übliche Darstellung 
gedämpfter Bewegungen. 

ß. Die einfache, gedämpfte Schwingung. 

Bedeutet G die Masse oder das Trägheitsmoment des Körpers, D die 
dämpfende Kraft für die Einheit der Geschwindigkeit oder das dämpfende 
Moment für die Einheit der Winkelgeschwindigkeit und E die elastische 
Ejraft oder das rückführende Moment für die Einheit der Auslenkung x 
aus der Gleichgewichtslage, dann besteht die dynamische Beziehung: 

Die Substitution: x « \e^^' + 1^^** (238) 

führt zur Lösung; denn die Gl. (237) 

l^ . e^i'((7Ai« + DX^ + E) + l^e^^\Gx^^ + DA, -f E) = (239) 

kann zu jeder Zeit t nur erfüllt sein, wenn die beiden Klammern für 
sich verschwinden, also A^ und X^ die beiden Wurzeln der „charakteristi- 
schen" Gleichung CXl+DX + E^O sind. (240) 

Ist D^ < 4 CE, so sind die Wurzeln konjugiert komplex 

\, - /i ± iv (241) 

und die unabhängige Variable x « &'%&''* + Zae-'"'] (242) 

kann nur dann eine reelle Funktion der Zeit sein, wenn auch die Inte- 
grationskonstanten l^ und l^ konjugiert komplex sind, denn da 

^^* » cos vt + i sin vi e"*"' =» cos vi — i sin vt (243) 
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, m±in 



(245) 



(246) 



wird 0? - e^ '[(Zj + l^ cos i/^ + iQ^ - Z,) sin vt\. (244) 

Die Summe der Konstanten muß also einen rein reellen , ihre Differenz 
einen rein imaginären Wert darstellen. Führen wir fttr diese Werte 
neue Bezeichnungen ein, 

2^ 4, 2^ »> tn; i^ — Z, = in 

so erkennt man, daß sich die Bewegung 

X'^ €f**\m cos vt — n sin vt'\ 

zusammensetzt aus der Überlagerung einer Eosinusschwingung mit der 
Amplitude m und einer Sinusschwingung mit der Amplitude n. 

Ein viel übersichtlicheres Bild von einer 
durch Gl. (246) charakterisierten Bewegung 
erhält man jedoch ^ wenn man sich in einem 
rechtwinkeligen Koordinatensystem als Ab- 
szisse n und als Ordinate m aufgetragen denkt 
(Fig. 34), und den dadurch bestimmten Punkt 
durch einen Vektor mit dem Ursprung ver 
bindet. Betrachtet man nun dieses Koordi- 
natensystem als ein Zifferblatt, in dem sich 
ein Zeiger, der sich zu Beginn der Betrach- 
tung, d. h. z. Zt. t^Oy in Deckung mit der 

«eigt die Ermittiuörder Amputude Ofd"ia*enachse befindet, mit solcher Geschwiu- 
ond des Phasenwinkeis <p mit Hilfe digkcit dreht, daß Cr währcud der Dauer 

der dnroh die Anfangsbedingongeii bei . n n i • • -rr 

stimmteil Werte m und - n. cmer Yollen bchwingung eiuc ganze Um- 
drehung vollbringt, so ist das Binom OL (246) 
gleich der Projektion des im Zifferblatt feststehenden Vektors auf den 
Zeiger. Man hat also diese Projektion nur noch mit ef^* zu multiplizieren, 
um den Ausschlag x als Funktion der Zeit t auftragen zu können. Bei 
verschwindender Dämpfung ist also der Vektor 




Fig. 84 



r ^ Ym^ + n? 



(247) 



gleich dem größten Ausschlag, und dieser größte Ausschlag wird ideell 
erreicht zur Zeit 



(248) 



V 



tg9- 



n 
m 



(249) 



also um den Bruchteil ^ der Schwingungsdauer vor Einsetzen der redien 

Störung. Dieses Voreilen tp der Phase gegenüber dem Moment ^ » 0, 
in dem die Störung eintritt oder die Betrachtung der Bewegung beginnt, 
und die Amplitude r sind wie m und n abhängig von Ausschlag x^ und 
Geschwindigkeit Xq in dem ausgezeichneten Moment f ■* : 

(250) 



Xr 



m 



B. Die einfache gedämpfte Schwingang * 77 



— — i; — e^' [(ßfn — vn) cqs vt — (jin + vm) sin v{\ (251) 
(252) x^^yLtn-vn n^ ^^^^' - (253) 

Hing^en sind (i nnd 1;, wie aas den öleichnngen (240) (241) hervorgeht^ 



(254) ^ = _^ m.d v-yi-Q* (255; 

lediglich abhängig von den SjSfben bzw. Momenten C, D,E den bewegten 
Systems. So oft vt um 2 sc gewachsen ist, erreicht die Bewegung die 
gleiche Phase (bei ungedämpften Bewegungen die gleiche Amplitude). 
Die Schwingungsdauer ist also 

T-^sk. (256) 

Sieht man von der Phase ab, so erreicht je nach den Vorzeichen von ^ 
der anfänglich vorhandene Ausschlag oTq » m seinen doppelten bzw. 
halben Wert, sobald c'*' — 2, bzw. 2"^ wird; also nach einer Doppel- 
bzw. Halbwertszeit von: i„ o 

B- — sk. (257) 

Hat man die Bemessung der Dämpfung in der Hand, so wird man also, 
um Störun|2^en möglichst schnell zu beseitigen, ihr einen möglichst großen 
positiven Wert geben; denn je größer die Dämpfung D und damit nach 
Gl. (254) der negative Wert von ^ ist, um so schueller wird eine un- 
willkürlich eingetretene Störung auf ein verschwindendes Maß zurück- 
geführt. Nach der dreifachen Halbwertszeit beträgt die Störung 12%, 
nach der vierfachen 6% ihres ursprünglichen Betrages, und je schneller 
eine Störung beseitigt wird, um so ungefährlicher ist eine neue. Dar- 
aus folgt jedoch keineswegs, daß man die Dämpfung ins ungemessene 
steigern soll Denn bereits, wenn v == 0, also 



I - 2 ]/| (258) 



wird, geht die periodische Bewegung in eine aperiodische über, die mit 
weiterer Steigerung der Dämpfung immer langsamer zum stetigen Flug 
zurückfahrt. Offenbar wird bei dem mit GL (258) angegebenen Grenzwert 
von D die Störung am schnellsten beseitigt^ denn die angestrebte Buhelage 
wird bei einer periodischen Bewegung immer wieder überschritten, bei einer 
aperiodischen nie ganz erreicht. Wir haben von vornherein angenommen, 
daß, wie schon die Bezeichnung besagt, die Dämpfung überhaupt positiv 
ist. Das ist beim Flugzeug durchaus nicht ohne weiteres der Fall. Die 
Definition der Stabilität ist hier weiter zu fassen. Es genügt nicht, daß 
man bei Störungen durch diese selbst Kräfte wachrufen läßt, die das 
Flugzeug der Buhelage wieder zuzuführen streben, es muß auch gefordert 



78 V. Der Torgang bei der Berechnung der Flngzengbewegongen 

werden, dafi die Schwingungen, die von den rückführenden, im engeren 
Sinn stabilisierenden Kräften hervorgerufen werden, nicht infolge nega- 
tiver Dämpfung zu immer größeren Ausschlägen fcLhren; d. h. mechanisch: 
Zur Bedingung E>0 tritt D > 0. 

C. Gekoppelte gedämpfte Bewegungen. 

Wir haben oben gesehen, daß die Bewegungsgleichungen in zwei 
Gruppen von je drei Gleichungen zerfallen, die bei ihrer Auflösung nach 
einer Variablen für diese jeweils eine Differentialgleichung 4. Ordnung 
mit der Zeit als unabhängiger Variabler liefern. Die allgemeine Lösimg 
der Differentialgleichung läßt sich angeben mit 

X - ijc^i * + 7, c^t' + l^e^^t + l^e^^K (259) 

Die Wurzeln Aj, ^j, A,, l^ erhält man aus einer Gleichung 4. Grades f&r A, 

A* + ftiA» + jr, A« + ÄjX + «4 - 0, (260) 

die aus den Bewegungsgleichungen hervorgeht, wenn man in diesen für 
die Ableitungen nach der Zeit ty der Substitution entsprechend 

x==lx, x^X^x (261) 

einführt, und dann die Variablen selbst eliminiert. Wird eines der 
beiden Wurzelpaare konjugiert komplex, so bestimmt es wie oben wieder 
eine Schwingung. Enthalten beide Wurzelpaare imaginäre Anteile, so 
setzt sich die Bewegung aus zwei Schwingungen ^usanamen. Für diesen 
Fall erscheinen mit den Wurzelwerten 

^i = ^i ± *>i, ^ = ftn + »^n (262) 

die Variablen in der Form: 

x-^e^i '(l^^'i ' + ke-'^'i') + e^n\l^ c'^'n' + Z^e-«"«') (263) 

die sich nach den Gl. (243) bis (245) mit 

h + h^ Wi ^8 + ^4 = ^11 (264) 

überführen läßt in 

x^^&'i *(inj cos Vj^t—Hj sin v^t) + e"« ' • (mjj cos Vjj /— «u sin v^t), (265) 

Man könnte nun zwar für beide Schwingungen wie oben mit Gl. (256) 
und (257) Dauer und Halbwertszeit angeben, aber es hängt offenbar 
ganz von den Anfangsbedingungen ab, welphe der beiden Schwingungen 
für die aus ihrer Überlagerung resultierende Bewegung den Ausschlug 
gibt. 
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Zu dem Zweck bedarf es einer Darstellang der Variablen selbst in 
Abhängigkeit von der Zeit. Gleichgültig, ob wir für reeUe Wurzeln l 
eine der drei Veränderlichen nach 61. (259) durch 

X ^2l^* (266) 

17.4 

oder für komplexe Wurzelpaare A — m ±i/i nach GL (265) durch 

X =^^e^*(m cos i;^ — n sin vi) (267) 

III 

darstellen^ immer lassen sich die beiden andern Veränderlichen mit Hilfe 
der Bewegangsgleichungen angeben mit: 

y = a.a;, g^^'X. (268) 

Dabei entsprecl^en den vier Wurzeln X und den zugehörigen Kompo- 
nenten yon X vier Werte für Ä. Für komplexe Wurzeln X nehmen frei- 
lich wie die l =» ^ ^ *** auch Ä und 95 komplexe Werte an: 

a»e±ia), 83 «©±»5. (269) 

Dann wird z. B. nach den Gl. (242) bis (246): 

(e + iS)) (^^) e^- + (S - <2)) C^) .-- ^270) 

=» ((Jm — 5Dn) cos vt — (5Di» + (5w) sin vt 

und damit: y =-^^"* [(^^ "" ®'*) <5<^s v^ -^ (2)»* -f Sw) sin i/^] 

^" . (271) 

js =-^^"*[((5w — fjti) cos vt — (gm -f @n) sin vt], 
III 

Die Voraussetzung der Unabhängigkeit der Flugzeugbewegungen von 
Standort und Kurs bringt es mit sich; daß in den beiden Gleichungs- 
systemen für die Längs- und die Querbewegungen jeweils zwei der Va- 
riabein Geschwindigkeiten sind, und wir daher über die Größe ihrer 
ersten Ableitungen nach der Zeit^ da diese Beschleunigungen sind, für 
den Beginn der Betrachtung ^ = keine Annahmen machen dürfen. Für 
die Berechnung der Bewegung stehen daher nur vier Anfangsbedingungen 
zur Verfügung. Tatsächlich benötigen wir auch nur vier Gleichungen, 
da y und a durch x vollständig gegeben sind, und o; selbst sich aus zwei 
Schwingungen zusammensetzt , für die jeweils Phase (249) und Ampli- 
tude (247) aus den Anfangsbedingungen zu bestimmen sind. 
Nun gilt für < — 0: 

^0 --^(®w -- 3f n) — giWj + ©n^n— Si^ — 5n**n 
^0 =^^(t^fn — vn) — ii^mj + fin^n - v^n^ — v^fij^ . 
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Demnach erhalten wir die vier Integrationskonstanten aus: 
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D. Die Stabilitätsbedingungen. 

Damit wird ersichtlich ^ welche der beiden Bewegungen für jede der 
Variablen jeweils den Ausschlag gibt. Man kann dann um so leichter 
Schlüsse ziehen^ über die Große von Kräften oder Momenten CDU, 
welche ihrerseits imstande wären, allein Bewegungen gleicher Art her- 
vorzubringen. Man kann sich so die Gleichung 4. Grades für X Gl. (260) 
entstanden denken aus dem Produkt der „charakteristischen^^ Gleichungen 
zweier voneinander unabhängiger Bewegungen: 



(^*+t* + f)(^'+t^ + f)-ö- 



(274) 



Die Koeffizienten der biquadratischen Gleichung nehmen dann folgende 
Gestalt an: 



(275) 
(277) 



Ä* ■_ I>i , I>ix 



n 



Ä* _ -^i 1 ^: 
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(278) 



und haben bestimmte mathematische Bedingungen zu erfüllen, um zu 
zeigen, daß sowohl die rückführenden Kräfte und Knlftepaare E wie 
auch die Dämpfungen D positiv sind. Hurwitz (Lit.20) hat diesen Be- 
dingungen die Form gegeben, daß 



Äi>0, 



dl-f 0V< 



>0, 



Äj^ UVg 




1 Ol] ot^ 
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> (279) 



sein mflsse. Durch einfache TJmgestalttmgen gelangt man zu den Un- 
gleichungen: «,>0, «,>0, fli>0, ft4>0, (280) 
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zu denen dann noch die dreizeilige Determinante 

f,St,ft8-ft4-^i*-»8'>0 tritt. (281) 



ft^ > bestimmt zunächst nur gleiches Vorzeichen für beide E. SoUte 
dies aber negativ sein^ so wird es bei ungleichen Vorzeichen der D durch 
^2> ^^^ gleichen durch ß, angezeigt. Denn wenn die D gleiches Vor- 
zeichen haben, muß es wegen ^^ > positiv sein. Es bedarf nur noch 
einer Bedingung; die für die D gleiches Vorzeichen fordert. Dies und 
nichts anderes leistet die dreigliedrige Determinante. Führt man dort 
die Gl. (275) bis (278) ein, so folgt: 

Sx«2Ä8--«A^-Ä8'==^-^'[(f -^)'+ftiÄj>0. (282) 

Die £[lammer ist notwendig positiv; denn das erste Glied ist unabhängig 
von Große und Vorzeichen der E positiv und von St^ und Äj wird dies 
von vornherein verlangt. Sind nun durch die Elimination der Variablen 
aus den Bewegungsgleichungen die Koeffizienten der Frequenzgleichung 
algebraisch berechnet, so genügt es, sie mit den Gleichungen (275) bis 
(278) zu vergleichen, um zum mindesten vorläufige Werte für die D und 
E zu finden. Dann hat man nur noch den D und J? durch konstruktive 
Maßnahmen zu positiven Werten zu verhelfen, um auch den mathemati- 
schen Stabilitätsbedingungen innerhalb des Bereichs ihrer Gültigkeit Ge- 
nüge zu tun. 



E. Die Verbesserung von Näherungslösungen. 

Scheinen die in solcher Weise mit den Gl. (241), (254) und (255) 
näherungsweise gewonnenen Werte A zu ungenau, so kann man nach 
Newton ihre Werte mit 

^ X*+ ^,X^+ ^,X' + ft^,X+^4 /90QN 

verbessern^ worin natürlich die ^ bis ^^ die genauen Werte erhalten, 
wie sie aus den Bewegungsgleichungen folgen. Sind die Wurzeln kon- 
jugiert komplex: ^ •" f* ± *^y (284) 

so verwende man für Gl. (283) die bekannte Bechenregel: 



yfl_ a±t5 acj-bd . be 



e — ad 



±id c* + d» -^"^ e^ + d* 
1 jt aC'\'bd ^ , bc — ad /oor\ 

Bader, Grundlagen der Flngtechnik. 6 



82 VI. Beredmiu^ der Längibewegangen 



worin: a — a* — y* + R^ß + Ä,a + Äsf* + ^^ 

d- 4* +3Äiy + 2ft,v 

wenn a^ j3 die reellen, y, i die imaginären Anteile der höheren Potenzen 
von X'^ II ±iv bedeuten. 

a-^«-v«, /S-fiOt'-3t;«), y-2^t;, * - v(3^^ - O- (287) 

Da V linear lediglich als gemeinsamer Faktor in b und d vorkommt, ist 
sein Vorzeichen, wie erforderlich, auf ^[i ohne Einfluß, bestimmt jedoch 
das Vorzeichen von Jv, so daß der absolute Betrag v + ^v för beide 
Vorzeichen tatsachlich derselbe ist. 



VI. Die Berechnung der Längsbewegungen. 

A. Die Bewegungsgleichungen. 

Wir gehen nun zur Betrachtung der ersten Gruppe der Bewegungs- 
gleichungen über, aus denen die konstruktiven Forderungen für die 
LängsstabiliiSt und Längssteuerung abzuleiten sind. Die Wahl der drei 
Veränderlichen zur vollständigen Beschreibung der Bewegungen, die sich 
ohne Lagenänderung der Symmetrieebene vollziehen, liegt nahe. Die 
Luftkräfte erwiesen sich für ein gegebenes Flugzeug als abhängig von 
zwei Veränderlichen: der SteUung des Flugzeugs gegenüber der augen- 
blicklichen Flugrichtung und der Große der Geschwindigkeit. Außer 
den Lufkkräfben wirkt als äußere Kraft nur noch das Gewicht. Es tritt 
zu Auftrieb und Bücktrieb in unmittelbare Beziehung durch Zerlegung 
in Komponenten senkrecht zur und in der Flugrichtung. Diese selbst 
wird daher als die dritte Veränderliche eingeführt. Die Richtung des 
stetigen Fluges schließe mit der wagerechten Ebene den Winkel d' ein 
(positiv im Sinne des Anstellwinkels, also beim Anstieg). Die Ände- 
rungen dieses Winkels werden mit t, die des AnsteUwinkels mit d, die 
verhältnismäßigen Änderungen der Geschwindigkeit mit w bezeichnet. 
Femer bedeuten: 

G kg Gewicht des Flagzeugs, 

Mq kgm Moment der Lufbkräfte um die wagerechte Querachse; positiv im 

Simie des Anstellwinkels. 
8 kg Schub der Schranbe 

X kg Komponente der Luftkraft entgegen der Flugrichtong (Rücktrieb). 

T kg Komponente der Lnftkraft senkrecht sur Flogrichtong (Auftrieb). 
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(288) 



(289) 



üTkgBkTTkgmsk Inderungen von X T Mq mit der Winkelgeschwindigkeit 

(d -)- t) um die wagerechte Querachse 

X Y' kg M' kg m Änderungen von XY Mq mit dem Anstellwinkel des vordersten 

Flügels. 

Tq m Trägheitshalbmesser für die wagerechte Querachse. 

8 m Abstand des Schubs vomSch werpunkt ; positiv, wenn der Schwer- 

punkt über der Schraubenachse liegt. 

t Rk Zeit 

V m/sk Geschwindigkeit des stetigen Fluges 

ß^ ,, Anstellwinkel des Schubs" d. h. Winkel zwischen Flugrichtung 

und Propellerachse. 

Xt die verhältnismäßige Abnahme des Schubs mit der Steigerung 

der Geschwindigkeit. 

Dann sind die dynamischen Gleichungen der Enlfte in der Flug- 
richtung und senkrecht dazu^ sowie der Momente: 

|-.^(a,.t^)^ (?sin(^ + T)-X(l + 2a))-r*-Cr~(* + T) 

+ 5(1 - x.«>) cos (^, + d) 

j'^'Tt ' öcos(^+T)+r(l+2ai)+r*+F^(* + T) 

+ S(l-z.co)sinOJ, + *) 

J'r^'^,{d + r)^ +M^(l+2a>)+M;i+W^^(i + r) (29O) 

+ 8$(1 — x.cö). 

Für stetigen Flug verschwinden die Störungen S, t^ cd und ihre Ab- 
leitungen: -(?sin^-Z-Scos/J, = (291) 

— 6?cosd'+ r + 5fsinft = (292) 

M^ + Ss - 0. (293) 

Es entspricht nicht der Genauigkeit^ die man von diesen Riechnungen 
in Bücksicht auf ihren infinitesimalen Charakter überhaupt fordern darf^ 
Größen^ die von zweiter Ordnung klein sind^ beizubehalten. Danach sind 
die Cosinus der kleinen Winkel ß^ und d" der Einheit gleich zu setzen. 
Es ist femer in Gl. (292) 8 sin ß^ gegenüber G zu yemachlässigen. Be- 
zeichnen wir noch kurz: 

(294) ~^s ^»<y, (29Ö) 

so ergeben sich die in Übereinstimmung mit den Gl. (56) und (57) ver- 
einfachten Gieichgewichtsbedingungen des stetigen Fluges als: 

(296) tg ^ - (J - «, G - r, M^^-Ss. (297) (298) 
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Führen wir sie in die Bewegungsgleichungen ein und bezeichnen, wie 
üblich, die Anzahl der Ableitungen nach der Zeit durch Punkte, so er- 
halten wir: 

^ . ci, _ _ tr - 2«cö - ^' • * - ^(d + i) -- <y(x,cö + sin /8 . S) (299) 



9 



Y - Y 



1. . r- tgd-. r + 2(0 + Y • * + Y (* + *) " ^(x.^^^^ ß - ^) (^00) 
j'(8 + r)-^ f •<J + Y(» + r)-(2 + z.)(J5a,. (301) 

B. Die Berechnung der Qleichungskonstanten. 

Bevor wir die Bewegungsgleichungen weiter entwickeln, haben wir 
uns Rechenschaft zu geben über die Größenordnung der in ihr enthal- 
tenen Eonstanten, um durch Yemachlassigung der von zweiter Ordnung 
kleinen Glieder im weiteren Verlauf der Rechnung die Übersichtlichkeit 
wahren zu können. Ohne Einschränkung auf besondere Voraussetzungen 
kennen wir bisher lediglich aus dem vorletzten Abschnitt M^ (230) und 
Jf^' (231). Für veränderliche Flügeltiefen und Anstellwinkel ergibt sich 
mit den dort gebrauchten Bezeichnungen T aus: 





und r - Qv^^ti'bt. (303) 

Während sich also Y' ohne Bücksicht auf das Maß der Veränderlichkeit 
der Flügeltiefen und Anstellwinkel lediglich abhängig von den Mittel- 
werten zeigt, nimmt T mit dem Maß der Veränderlichkeit zu, da die 
gleichzeitige Vergrößerung der Flügeltiefe und des Anstellwinkels nach 

der Mitte die Abnahme nach dem Rande überwiegt. Das Verhältnis der 

Y 

Eonstanten -y? hat di^ Bedeutung eines „wirksamen Anstellwinkels des 

Plagzeugs«: ^ = |. =. „. (304) 

Dieser Winkel ist aus doppelten Gründen von dem sogenannten „meß- 
baren^' Anstellwinkel ßy GL (3), zu unterscheiden. Wir haben schon im 
ersten Abschnitt gezeigt, daß gewölbte Flächen selbst dann Auftrieb er- 
fahren, wenn die Sehne des Profils der Flugrichtung parallel ist, also 
der meßbare Anstellwinkel tatsächlich verschwindet. Zudem zeigt sich 
in diagrammatischen Darstellungen der Auftriebszahl über dem Anstell- 
winkel immer eine schwache mit wachsendem 17 zunehmende Krümmung 

der Kurve, und wenn wir dem Diagramm die Subtangente -^ oder -— 



B. Die BeiechniiDg der Gleichungskonstanten g5 

entnelimeDy ist sie größer als der Abschnitt anf der Abszissenachse zwi- 
schen der gegebenen Ordinate und der Kurve selbst, die die Abszissenachse 
im Punkte /S = — y schneidet. 

Um andererseits die an sich mühselige Berechnung des induzierten 
Widerstandes durch die Voraussetzung veränderlicher Abmessungen nicht 
auch noch zu belasten^ können wir für die entsprechenden kleinen end- 
lichen Änderungen des Auftriebs 

^V'2^»T (305) 

den darausfolgenden Zuwachs des induzierten Widerstandes einfach aus 
GL (146) ermitteln: 

^X = ^3 - ^^ ^9 = ^ • « . z/g. (306) 

Diese Gleichung können wir ohne weiteres auch für die Berechnung der 

X' ü 

Gleichungskonstanten -y und y verwenden, die mit der Definition 

folgen als *> 

(308) f-S:D-1|-f-- ^-x.«^. (309) 

Die Berechnung der Änderungen V und W des Auftriebs und des Mo- 
ments mit der Winkelgeschwindigkeit um die wagerechte Querachse er- 
fordert eine Voraussetzung über die Größe der für den ganzen Flügel 
^^wirksamen^ Umfangsgeschwindigkeit. Da der vordere Teil eines Flügels 
einen weitsaus größeren Betrag zur Tragfähigkeit des ganzen Flügels 
liefert als der hintere, ist es nicht angängig, hier einfach die Umfangs- 
geschwindigkeit der Flügelmitte als wirksam anzusprechen; vielmehr 
wird derjenige Punkt, dessen Umfangsgeschwindigkeit die aus der Winkel- 
geschwindigkeitresultierende^wirksame^^Anstellwinkelanderungbestimmt, 
im Profil erheblich vor der Mitte, liegen, und wir werden kaum weit fehl 
gehen, wenn wir annehmen, daß er in % • t, also % der Flügeltiefe von 
der Hinterkante entfernt liegt. Dann wird also für jedes Flügelelement 
mit den Bezeichnungen der Fig. 32: 

- ^/3 - (rf - * y -F X [^ + w - 2 w y]) . (* + i) : t; (310) 
und damit 

T 



^,.„2'v4K'^-T + «*) + t(t + «»)]- (312) 
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Die durchaus plausible Annahme, die wir mit Gl. (310) über die Größe 
der ,,wirksamen Anstellwinkeländerung^^ durch die Winkelgeschwindig- 
keit gemacht haben, führt also nach den Gl. (231) und (312) auf die 
einfache Beziehung: ^vV'^ M^^ (313) 

der man ohne weiteres nach Gl. (309) anschließen kann: 

-vtZ-x-a.-af;. (314> 

Schließlich liefert Gl. (310) auch für das Dämpfungsmoment W eine be- 
sonders einfache Beziehung. Denn dieses Moment folgt aus dem Ansatz 

der Gl. (230), wenn man darin statt der örtlichen Auftriebszahl \ri + %" 

— 20" ^j ihre Änderung durch die Winkelgeschwindigkeit rf > ^ß ein- 
führt. Dann lassen sich die beiden Integrale von vornherein zusammen- 
fassen: b 

y 

—QV-^nb {t[(d - I + Z<)* + i (* + 2xu)'] (315) 

Jfc 



+ H'^-T + iKK* + 2z«)) 



Für das Dämpfungsmoment W ist also, wenn die Stabilisierung durch 
Flossen geschieht, Ä; — 0, u » 0, in erster Linie das Dämpfungsmoment 
der Flossen Wf^-Q^v^ ri'bt(d + %(f', (316) 

wenn die Stabilisierung durch Pfeilform geschieht, also für Indiffe- 
renz \d j- -|- xt\ verschwindet, bei unveränderlicher Flügeltiefe w « 

allein das zweite Glied der Gl. (315) maßgebend: 

Schließlich haben wir noch an Hand der logarithmischen Darstellung der 
Schraubencharakteristik Fig. 23 die Größe von x^ zu bestimmen. Wir 
haben %^ oben als verhältnismäßige Abnahme des Schubes für die Ein- 
heit der verhältnismäßigen Zunahme der Geschwindigkeit bezeichnet. 
Arbeitet die Schraube bei unveränderlicher Motorleistung im Wirkungs- 
gradmaximum, so ist ihre Nutzleistung in (unendlich) kleinem Bereich 
unveränderlich, und verhältnismäßig nimmt dann der Schub ebensoviel 
ab als die Geschwindigkeit zunimmt; das entspräche dem Wert x^ »> 1. Tat- 
sächlich ist aber nicht die Leistung, sondern nur das Drehmoment des 
Motors in gegebener Höhe unveränderlich. Dann folgt aus der GL (188) 
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^•--2^, (318) 

d. h, entsprechend der Abnahme der DrehwiderstandszaU ^i^ mit steigen- 
der Geschwindigkeit^ nimmt mit dieser anch die Drehleistung und damit 
die Motorleistung zu. Der Schub nimmt also nach Überschreiten des 
Wirkungsgradmaximums weniger stark ab als dem Abfall des Wirkungs- 
grades entspricht. 

Man erhält dafür die folgenden Beziehungen: 

Der Definition entspricht 

dS dv /Qift\ 

Z,---8':^- (319) 

Nun ist nach GL (170): T^ " T ~ T' (^^0) 

worin wir Gl. (318) einzufQhren haben: 

Andererseits ist der Schrauben Wirkungsgrad nach Gl. (173): 

und damit für unveränderliches Drehmoment Mm des Motors 

^.^+^. (323) 

Fahren wir hierin Gl. (319), (320) ein, so folgt aus 

^'■ — «.(f-41f)+^ (824) 

mit GL (193) ;^,._^^^. (325) 

Nun ist nach Fig. 23 die Tangente an die ^Eurre immer negativ, also 
der Nenner von Gl. (325) gleich oder größer als Eins. Xs ^^'' ^^ ^^^ 
zum und für das Wirkungsgradmaximum erheblich kleiner als eins und 
erreicht nur jenseits desselben gelegentlich größere Betrage. 

C. Die Bestimmung von Näherungslösungen. 

Im vorstehenden Abschnitt haben wir gezeigt, daß a, s und 6 wie 
ß, in gleicher Größenordnung liegen, und der Einheit gegenüber von 
erster Ordnung klein sind. Danach können wir in den beiden ersten Be- 
wegungsgleichungen (299) y (300) die Glieder mit 6 vernachlässigen bis 
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auf das Glied Xt^^ ^ ^^- (299)^ das natürlich gegenüber 2 bcp^ Acht 
außer acht fallen darf. Wir führen in die Bewegungsgloidiungen nun 
entsprechend der Substitution x f^ ^\ 

ein. Definieren wir noch mit 



(326) 



9 ' 



(327) 



so lauten nunmehr die Bewegungsgleichungen: 

r 



vi 

— • CO 

9 



== — T — (2« + Z#<y)ß>— -^ • ^ — 
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tg^r + 2(0 + 



+ 



^JiB 



Mo^h 



üv vi 
Tih g 

Vv vX 
T2h ' g 

Wv vi 



(d + t) (328) 
(* + t) (329) 



•(* + ^)— (2+Z.)<^^co + fi^-d + ^^((J+T). (330) 



Wir führen nun statt der schwerfälligen Gleichungskonstanten, die wir 
durch die Umformung zu reinen Zahlen gemacht haben, neue Bezeich- 
nungen ein^ wie sie teilweise schon aus den letzten Seiten bekannt sind: 



X 
Y 

r 
r 



1^ 



Uv 
Y'2h 

Vv 



^ — X ' a 



<"VJ 



r.2Ä = 






Mi 



/Ol \^*Ä« 3f/2& 



T2h 



(331) 



Wv 

Yrl 



= tr 



J 



(332) 



8 u. »j, 

und definieren das Beschleunigungsverhältnis: 

Ordnen wir dann die Bewegungsgleichungen nach den Veränderlichen 
öy r, &y so erhalten wir 

x(l + aj^) * + (1 + ^cij^) t-h{2E + x,(i + A)m^0 (333) 
X^+jA) (J + ((,-e-^[l-^-])r + 

(2 + w; Jf + ^^ * + (m;^ + jf8) t + 

Die drei Gleichungen können nur bestehen, wenn die Determinante ihrer 
Koeffizienten yerschwindet. Wir ziehen in dieser die zweite Kolonne Ton 
der ersten ab und erhalten: 

1 1 + xajA 2b + x»^ + A 



2(0 = (334) 
l)(o = 0. (335) 



X 



-^ + 6-6 + J 
a 



wA + J* 



« 



(336) 
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Ordnen wir nach Potenzen von Ay so ergeben sich für die Koeffizienten 
der biquadratischen Gleichung (260): 

^* + Äi^» + Ä,^* + Ä8^ + ft4=-0 (337) 

folgende Werte: 

«,-2(1 -^) + tr[3£- (l-z.) tf+-l.] + (2* + x.<,) (6-* + -^) 

+ 2 — 2x — xaij) 
Äa = 2 [3f - (1 - Z.) tf - i(2« + %,<i - 2x a)l + w [2 - 2x (^^S) 

+ (26 + z.tf) (« - tf + ^)] - 1> [* + i(l + *«[« - ff])] 

Ä, = «[2 + («-tf)(26 + z,ff)]-^[l + x«(6-«T)]. 
Ni|n ist nach der Definition (331) 

für die in Frage stehenden dynamisch Torteilhaften Stabilitatsgrade un- 
beträchtlich gegenüber Eins. Denn für nur 100 km/st Geschwindigkeit 
wird schon 2% =» 80 m und der Tragheitsradius r liegt in der Größen- 
ordnung der Tragflügeltiefen. 

Yernachlässigen wir auch noch die Produkte der von erster Ordnung 
kleinen Größen miteinander und bezeichnen mit 

(340) a = 3fi - (1 - 1^6, 6 = 2« - 2xa -H %^6 + 2a (341) 

so vereinfachen sich die Koeffizienten außerordentlich: 

(342) fi, = «; + -i- + «, t.-4+| + «'(-^.+ a),(343) 

(344) «,-3.a + w4-l"'' «4-22-f- (345) 

Wir haben nun die Aufgabe^aus dem Vergleich dieser Koeffizienten mit ihrer 
notwendigen Form [GL (275) bis (278)] plausible Näherungswerte für 

-TT- -TT^ -rT TT^ ZU sucheu. Betrachtet man die Koeffizienten Ä. und Ä« 
allein, so könnte man versucht sein, die Dämpfungen mit w bzw. [- a 

und die elastischen Momente mit q bzw. — zu bezeichnen. Bilden wir 

jedoch die entsprechenden Produkte für den Faktor Jtg, so widerspricht 
diesen Annahmen die tatsächliche Form des Koeffizienten, da er das 

überaus beträchtliche von diesen Näherungen geforderte Glied — nicht 
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esthali Lassen wir zunäclist p immer noch außer acht, — - p verschwindet 
f8r Gleitflug nnd wenn die Schubrichtung durch den Schwerpunkt geht 
(zentrischer Schub) — ^ so sieht man sich genötigt, im Koeffizienten 

St^ W'\ — hzw. a als Dämpfungen, in ft, 9 H ftls das elastische Moment 

der einen Schwingung anzusprechen. Nun sind a und h yon gleicher 
Ghrößenordnung. Nach Aussage des Koeffizienten St^ muß daher das 
elastische Moment der andern Schwingung, zum mindesten gegenüber 

g H , sehr klein sein. Dies besagt ja auch, der Koeffizient ft^, der 



a 

w 

a 



wesentlich nur das elastische Moment der einen Schwingung g H un 

Produkt mit dem Dämpfungsmoment a der anderen enthält, und tat- 
sächlich folgt aus dem Koeffizienten St^y wenn wir in ihn das elastische 

Moment q •] hineindividieren, für das elastische Moment der andern 

Schwingung — Tr~> ^ ^' ^^^ Ausdruck, der sich gewohnlich nur wenig 

von der Einheit -unterscheidet Nichts spricht dagegen, die Bestimmung 
der Näherungslösung in gleicher Weise für endliches p zu vollziehen. 
Wir erhalten dann also schließlich: 

(346) f=.t.+-^ 1-« + ^ S - ^H?^ • (347) (348) 
unbestimmt ist lediglich noch die Dämpfung ~/^ . Denn da sie zweifel- 

1) Et 

los gegenüber ^ und ^ klein ist, weil sie ja in der Größenordnung von 
a und b liegt; können wir zu ihrer endgültigen Bestimmung diejenigen 

Dt E 

Koeffizienten, in denen sie in Summe mit ^ bzw. 7— erscheint, also 
^1 und ^ nicht heranziehen. Da ft^ überhaupt nur die elastischen 
Momente enthält, bleibt zur Bestimmung also lediglich ^ übrig, das -~^ 

im Produkt mit dem betrachtlichen -^ enthalt. Aas den Ol. (346) bis 
(348) folgt nnn nach Gl. (277) für Gl. (344): 

("+l)-'^i+i(»+?)-«-+«'4-^» w 

worin nach Gl. (340) (341): 

''-^-^ + 2(l-x). (351) 
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Um aus den durch 61. (346) bis (348) und (350) dargestellten Nähe- 
rungslösungen Schlüsse auf die Erfordernisse der Stabilisierung zu ziehen^ 
müssen wir die mit (331) definierten Eonstanten der Bewegungs- 
gleichuugen so weit als möglich von dem EinfluB des Betriebszustandes 
befreien. Kennzeichnen wir diesen in erster Linie durch den „wirksamen" 
Anstellwinkel^ 61, (304), so zeigt sich, mit 61. (56), daß auch 



vor allem von diesem abhängt. Hingegen sind die Werte Y'M^ in nur 
untergeordneten und TT gewöhnlich in verschwindendem Maße vom Anstell- 
winkel, und damit vom Betriebszustand, abhängig. Diese Abhängigkeit, 
die für den Eindecker überhaupt vernachlässigt werden kann, wächst 
mit der Anzahl der Decken und mit der Annäherung derselben aneinander 
(S. 14): Man erhält jedoch einen recht guten Überblick, wenn man 
diese Abhängigkeit vorläufig außer acht läßt und die drei erwähnten 
Werte dementsprechend mehr der 6rößenordnung als der absoluten 
6röße naclf einfOlhrt. Wir heben also aus den 61eichungskonstanten (331) 
nur den Anstellwinkel selbst heraus und schreiben die neuen Konstanten, 
die dann gewissermaßen als Konstanten des Flugzeugs anzusprechen sind, 
zur Unterscheidung mit deutschen Buchstaben 

p^p.a = (2 + x,)<}-j:fi^», (353) 

(354) q-g.«» ^._^., w-tc-«^ ^.. (355) 

Dementsprechend vereinfachen sich die 61. (346) bis (348) und (350) 
wie folgt: 

(356) S--^(^+*) ^='^('' + ») (357) 

(358) ^ = o + —^^ • « (, + „). « c^ - J+^; (359) 

Nach Gl. (340), (351) enthalten a und c in 61. (358) die Gleitwinkel- 
tangente c, Gl. (294). Nach GL (53) and (139) ist 

* T~ ""'S" ~W~ ■ T + 8 ~r~ ■ "ii' + T «• (360) 

Nach Gl. (296) ist. <t~t + ig». (361) 

ei^ibt sich also aus Gl. (360) und dem Verhältnis der Steiggeschwin- 
digkeit zur Eigengeschwindigkeit 

tg * - ¥^ (362) 

und indem wir diese 6roßen in 61. (358) einfahren, erhalten wir 
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^^ /'5>4-*^® + * 1 , S^ + l. „ I n „\ 2W 2q(l + >0)- | 
(T-j = (2 + Z.) — i)-- • -JT + «[— 2- -x + Cl -x; -.j-;^- (, + „). J 

+ *g *Lq"+i ~ (^ ~ X.)J+ P« j^;^^. 

und im besonderen für Gleitflug, für den 

tf-0, tg» — — c, p = gilt (364) 

2q(l + tP)- [ 

Sehen wir von exzentrischer Schublage ab; so beschränkt sich die Ein- 
wirkung des statischen Stabilitätsgrades q auf die Dämpfung^ wie man 
aus der Differentiation der GL (363) und (365) nach q erkennt, im wesent- 
. liehen und ausschlaggebend auf das negative Glied 

Aq)-^f • (366) 

im Faktor von a. Dieses nimmt, wie eben aus der Differentiation zu er- 
kennen ist, einen größten Betrag an, wenn q » XO ist 

Aq) ^ • (367) 



max 



Dann wird GL (363) bzw. (365) 

Da nun meist x^\ gilt,' verschwindet die Dämpfung im Motorflug bei 
zentrischer Schublage, unabMngig von der Flugrichtung gegenüber der 
Wagerechten, und im Gleitflug, bei demselben Anstellwinkel, nämlich 
wenn 

Für jeden anderen, größeren oder kleineren, positiven Betrag von q und 
für größere Werte von XO ist unter diesen Voraussetzungen (^t'^T; s^Q) 
die Dämpfung positiv. Mit Veränderung des Wertes q nimmt das 
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Fig. 85 
eeigt die Abhftiigigkeit einer die dynamisohe Dämpfung beeinträchtigenden GröBe Ton dem statischen 
Stabilitierongsmoment (Abssiste) und dem statischen Dämpfangsmoment (Parameter). Die Kurven 

aeigen maximale Werte fOr q s tD. 

gefährliche Glied /*(q)y das wir in Fig. 35 mit to als Parameter über q 
dargestellt habeU; sehr schnell ab. Es verschwindet sogar znsammen 
mit dem statischen Stabilitätsgrad q, also bei ^^indifferentem statischen'^ 
Längsgleichgewicht. Wir erhalten dann bei zentrischer Schublage auch 
^fdynamisch indifferentes^' Längsgleichgewicht^ wie aus GL (359) hervor- 
geht. In diesem Falle (q = 0) ergibt sich also bei geringster Leistungs- 
beeintrachtigung — die Steuerorgane werden, wie wir oben ausein- 
andersetzten , so klein als überhaupt zulässig — ein Größtwert für die 
dynamische Dämpfung, der gemäß der Gl. (363) und (365) für Motor- 
flug bzw. Gleitflug beträgt: 



0-(^+'J^-i+"[2-¥'"]+'«»f 



+ p-a 



bzw. 



(^■) 






max 



2^-i + «P 



x]. 



(371) 



(372) 



Da jedoch der statische Stabilitatsgrad Ol. (354) von der Luftdichte ab- 
hängig ist, ist es leider nicht möglich, ein für alle mal diesen größten 
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Wert zu verwirklichen. Man hat yielmehr damit zu rechnen, daß q er- 
heblichen Schwankungen ausgesetzt ist, und kann daher Vorsorge da- 
gegen, daß die Dämpfung nie verschwindet oder gar negativ wird, nur 
dadurch treffen, daß man unabhängig vom Betrag q ein fSr alle mal to 
mindestens den aus Ol (370) folgenden Betrag gibt. Man hat also nach- 
zuprüfen, ob die mittels der Ol. (230) bestimmte Größe des Höhensteuers 
überhaupt diesen Betrag des Dämpfungsmoments liefert, andernfalls ist 
das Höhensteuer, oder nach Ol. (315) noch wirksamer, dessen Abstand 
vom Schwerpunkt zu vergrößern, derart, daß für größten Anstell- 
winkel a Ol. (370) erfüllt wird. Trotzdem wird man natürlich bemüht 
sein, q für alle Anstellwinkel so klein als nur möglich zu machen. 
Freilich muß hierbei die Grenze eingehalten werden, wie sie mit Gl. (359) 
für „dynamische Indifferenz im engeren Slnne'^ bei exzentrischer Schub- 
lage gefordert wird. p 

q — Y • (373) 

Kehren wir hiermit zu den Definitionen, Ol. (331) zurück, so ergibt sich 

^'«?jtX'.^.5. (374) 

Hierin ist -^ nach Gl. (234) und (303) nichts anderes als der Abstand des 

Schwerpunkts von seiner Lage bei statischer Indifferenz, und bezeichnen 
wir diesen Wert für einen gegebenen Anstellwinkel mit ^d, so folgt: 

- ^d - ^X* ^ . s. (375) 

Da nun, wie gesagt, Xs^\ ^^^f läuft die Bedingung im -wesentlichen 
darauf hinaus, daß in bezug auf die bei zentrisphem Schub geforderte 
Schwerpunktslage das Moment des Gewichts um etwa 25% größer als 
das Moment des Schubes sein muß. 

GJä-^- ?4^ . Ss. (376) 

Je höher also der Schub liegt, um so weiter darf ich den Schwerpunkt 
nach hinten legen, ohne die „dynamische Stabilität im engeren Sinne^ 
heim Motorflug zu gefährden. Freilich ist hierbei das Verhalten des 
Flugzeugs im Gleitflug, also bei verschwindendem Moment des Schubs, 
im Auge zu behalten. 

D. Die Bedeutung der Näherungslösungen. 

Wir haben die Bedingungen, die wir im vorhergehenden Abschnitt in 
mathematischer Form ausgesprochen haben, nunmehr aus einer Vorstel- 
lung der durch die Näherungslösungen repräsentierten Bewegungen her- 
aus zu erklären. 
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Störungen des stetigen Fluges von außen können, da die Erdbeschleu- 
nigung nach Richtung und Größe unveränderlich ist^ nur dadurch zu 
stände kommen , daß das Flugzeug in eine Luftströmung von anderer 
Stärke und Richtung eintritt. Dadurch werden Anstellwinkel und Ge- 
schwindigkeit geändert Denn gelangt das Flugzeug z. B. von der Wind- 
stille in einen schrag aufwärtssteigenden Wind, so erfordert die Wieder- 
herstellung des bisherigen Bewegungszustandes des Flugzeugs zwecks 
Herstellung des bisherigen Anstellwinkels eine kleine Drehung um den 
Betrag, um den die Windrichtung sich geändert hat, und die Beibehal- 
tung der bisherigen Geschwindigkeit gegenüber der Luft eine Verzöge- 
rung des Flugzeugs um den Betrag, um den die Windgeschwindigkeit 
gewachsen ist. Wenngleich wir immer im Auge behalten müssen, daß 
jede dieser Störungen für sich Schwingungen beider Art wachrufen wird, 
da eben diese Schwingungen durch bestimmte Eigenwerte des Flugzeuges 
mechanisch gekoppelt sind, scheint es doclr, als ob durch die Störung 
des Anstellwinkels wesentlich die erste der beiden Schwingungsarten, 
durch die Störung der Geschwindigkeit hingegen vornehmlich die zweite 

wachgerufen wird. Denn zweifellos können wir die durch yr und -^ be- 

stimmte Bewegung als Drehungsschwingung ansprechen, wie sie in reiner 
Form ein im Windkanal um die wagerechte Schwerpunktsquerachse dreh- 
bar gelagertes ModeU nach einer gewissen Auslenkung aus der Ruhelage 
ausführt. Denn, wenn wir entsprechend der Lagerung des Modells, in 
61. (330) ci) == und r =- setzen, erhalten wir mit der Substitution 

(238) eine Schwingung, für die -^ = ^ , und -^ «» ^^ f wird.^) Die 

mit diesen Schwingungen verbundenen Anstellwinkeländerungen bringen 
natürlich Änderungen der Auftriebskraft mit sich, die im Fall des dreh- 
bar gelagerten Modells von der Lagerung aufgenommen werden, im 
freien Fluge jedoch Beschleunigungen des Flugzeugs senkrecht zur Flug- 
bahn zur Folge haben. Hatte z. B. der Anstellwinkel gegenüber dem 
stetigen Flug zugenommen, so ergibt sich aus der Steigerung des Auf- 
triebs eine Aufwärtsbewegung, die eine Richtungsänderung der Zuströ- 
mungsgesch windigkeit der Luft gegenüber dem Flugzeugin dem Sinne be- 
wirken, den Anstellwinkel wieder herabzusetzen. Es ist also zu erwarten, 
daß diese Schwingung außerordentlich schnell beigelegt wird. Tatsäch- 
lich folgt aus den Gl. (254), (257), (332) und (356) eine recht kurze 
Halbwertszeit 

1) Aus Messungen der Schwingungsdauer, 61. (256), bei verschiedenen Luft- 
geschwindigkeiten oder Znsatzträgheitsmomenten können {— Mq) und W empi- 
risch bestimmt werden. Vgl. Bestimmung der drei Eonstanten einer gedämpften 
Schwingung durch reine Zeitmessung. H. G.Bader, Zeitschr. f. Instrumentenkunde, 
Januar 1916. 
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a 



In2-|/G« 1 



xo 



(377) 



9 l + to 

in der Größenordnung von einer Sekunde^ so daß innerhalb weniger Se- 
kunden die Störung praktisch beseitigt ist. Aus den GL (255)^ {^^^\ 
(332), (356) und (357) folgt die Schwingungsdauer als 



T - 2« f . « : >/q - i^-^)' --jVl^, ^^/H-(^- «)«• (378) 

Wir haben die Ghrenze der Periodizität, wie sie entsprechend Gl. (258) 
durch das Verschwinden des Nenners in Gl. (378) bestimmt wird, 




to^l-yjq, (379) 

in Fig. 36 zur Darstellung gebracht und 
erkennen daraus, daß, entsprechend 
den Erörterungen des vorigen Ab- 
schnitts über die Erfordernisse einer 
positiven Dampfang der zweiten 
Schwingungsart, man sich selten weit 
0,16 0^2 ö^ von dieser Grenze entfernen wird, 
i'ig. M —>► q Ohne weitere Bemühungen wird also 

tt^^^T^^^Zr^^^i:^. dieStöruDgdesAnsteUwinkelBachneU- 

■chen Bowegungen in Abh&ngigkeit vom stati- stonS beseitigt. 

sohen StabilisierangBiuoineiit (Abssisse) und *j Ji*c>i.** J r\ i.* 

dem statisehen D&mpfongsmoment (Ordinate). AndcrS die btorUUg der (jCSChWin- 

digkeit. Läßt man in den Gl. (333), 
(334) vorläufig die AnsteUwinkeländerung 8 außer acht, so folgt, da j 
nach Gl. (339) verschwindet, aus 

T + (2£ + ;C,^ + ^) CD = (380) 

(^_-^-^)t+ 2(D-0 (381) 

A^ + aA + 2^0 (382) 

für die periodische Änderung der Geschwindigkeit und Flugrichtung eine 

Dauer _ 

(383) 



T = 2;r.-^:]/2-^^]/2 



% 



~9 



und für die Dämpfung der Betrag 



D 



-=.a==3£-(l-^,)(y. 



(384) 



Das Flugzeug wird also z. B. beim Eintritt in stärkeren Wind durch die 
Steigerung des Auftriebs angehoben; infolge der Trägheit aber über- 
schreitet es die neue Gleichgewichtslage, bis die Bewegung durch die 
Gravitation verzögert ist. Die gesteigerte potentielle Energie der höheren 
Lage wird sich dann wieder in kinetische Energie umsetzen, die Ge- 
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schwindigkeit wird im Sinken wachsen, bis die Steigerung des Auftriebs 
die Bewegungsrichtung in der Lotrechten wieder umkehrt usf. Bei ver- 
schwindender Dämpfung wird sich dabei das Flugzeug gleich lange dies- 
seits wie jenseits der Gleichgewichtslage aufhalten. Da aber die Ge- 
schwindigkeit oberhalb der Gleichgewichtslage kleiner, unterhalb der- 
selben größer ist als die mittlere Geschwindigkeit, so legt das Flugzeug, 
während es sich oberhalb der Gleichgewichtslage befindet, eine geringere 
Strecke zurück als unterhalb derselben. Bei verschwindender Dämpfung 
wird also die Flugbahn im Räume durch eine Kurve (Fig. 37) dargestellt, 
die steilen „Borg" und flaches „Tal" besitzt. Tatsächlich verschwindet 
aber unter der Voraussetzung der Gl. (380), (381), daß der Anstellwinkel 
unveränderlich ist, die Dämpfung nicht, sondern wächst, wie aus Gl. (384) 
hervorgeht, vor allem mit dem Verhältnis des Widerstandes zum Auf- 
trieb. Es ist ja auch klar, daß der Eintritt des Flugzeugs in einen Wind 




Fig. S7 
seigt fttr eine ungedämpfte L&ngsschwingting die Flugbahn im Baum. 

von z. B. größerer Stärke, während er die potentielle Energie des Flug- 
zeugs durch Steigerung des Auftriebs erhöht, durch den Widerstand die 
kinetische Energie herabsetzt, weil eben mit der Steigerung der Eigen- 
geschwindigkeit des Flugzeugs gegenüber der Luft der Widerstand ver- 
hältnismäßig gleich stark gesteigert wird wie der Auftrieb. Es ist auch 
klar, daß beim weiteren Verlauf der Bewegung der Widerstand nur 
günstig wirkt, weil er zum Beispiel die große Geschwindigkeit des Flug- 
zeugs im „TaF' herabsetzt und dadurch dem Flugzeug nicht erlaubt 
wieder einen „gleich hohen Berg zu erklettern'^ Im gleichen Sinne wie 
der Widerstand wirkt der Schub; denn die Abnahme des Vortriebes mit 
zunehmender Geschwindigkeit bedeutet mechanisch natürlich dasselbe wie 
eine Zunahme des ßücktriebes. Daher erscheint z. B. für Horizontalfiug 
6 ^ s in Gl. (384) die entsprechende Schubkraftänderung %,<? in der 
Summe mit der Widerstandsänderung 2 s. 

Es ist nun ganz und gar nicht, wie geschehen, zulässig, die Anstell- 
winkeländerungen gegenüber der Flugrichtung außer acht zu lassen. Denn 
da das Trägheitsmoment des Flugzeugs endliche Größe besitzt, erforderte 
die Verwirklichung dieser Voraussetzung ein unendlich großes (rück- 
fahrendes, elastisches) Moment — Jf^', welches die Winkelbeschleunigungen 
fär die aus dem Sinken und Steigen des Flugzeugs resultierenden Flug- 
richtongsändemngen leistet. Wir haben im Gegenteil am Ende des vo- 

Bader, Grundlagen der Flngtedmik 7 
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rigen Abschnitts gesehen, daß ein verschwindendes Moment M^ fQr die 
Steigerung von -~^, alsp für schnellste Beseitigung der Geschwindigkeits- 
störung, günstig isl. Und zwar schien dies vor allem darauf zurückzu- 
fuhren zu sein, daß in dem gefährlichen Olied /"(q) Gl. (366) durch eine 
Herabsetzung des Wertes q der günstige Einfluß der „statischen Dämp- 
fung'^ to gesteigert wird. Da das statische Dämpfungsmoment jeder 
Drehung des Flugzeugs um seine Querachse überhaupt widerstrebt, ist 
es also der dynamischen Dämpfung offenbar zuträglicher, wenn der An- 
stellwinkel des Flugzeug!? gegenüber der Wagerechten während der 
Schwingung überhaupt keine Änderung erfährt, als wenn der Anstell- 
winkel gegenüber der Flugbahn durch das statisch stabilisierende Mo- 
ment M^ möglichst unveränderlich gehalten wird. Kehren wir zum Bild 
der Flugbahn (Fig. 37) zurück, so ist ja auch verständlich, daß die un- 
veränderliche Lage gegen den Horizont bei der Talfahrt eine Vergröße- 
rung des Anstellwinkels, beim Anstieg eine Verkleinerung desselben mit 
sich bringt, und somit bei der Talfahrt die vermehrten Auftriebskräfte 
den Abstieg ebenso verzögern, wie beim Anstieg die verminderten Auf- 
triebskräfte das aUzuweite Überschreiten der Gleichgewichtslage nach oben 
zu verhindern suchen. Diese außerordentlich günstige Wirkung des „sta- 
tischen dämpfenden Moments'^ wird nun natürlich herabgesetzt, sobald 
beträchtlichere statische rückfuhrende Momente M^ auftreten. Denn 
diese werden z. B. beim Abstieg dem Flugzeug negative Winkelbeschleu- 
nigung erteilen , die gerade dann wesentlich der Neigung der Flugbahn 
gegenüber der Richtung des stetigen Fluges proportional ist, wenn das 
stabilisierende Moment infolge der endlichen Größe des Trägheitsmoments 
nicht im stände ist, sofort die unveränderliche Lage gegenüber der Flug- 
richtung herzustellen. Tatsächlich benötigen wir a*ber, wenn wir unver- 
änderlichen, wirksamen Anstellwinkel anstreben, bei der Talfahrt eine 
negative Winkelbeschleunigung nur bis zum Durchschreiten der Gleich- 
gewichtslage (Grenze zwischen Berg und Tal), während jenseits dieser 
Grenze beim Abstieg ins Tal bereits eine positive Winkelbeschleunigung 
erforderlich ist. Wir erkennen hier mechanisch deutlich den Sinn des 
Maximums des gefährlichen Gliedes /*(q) Gl. (367), denn die schädliche 
Wirkung von q sinkt wieder, sobald es einen gewissen Betrag über- 
schreitet (siehe Fig. 35) und dann aus eigener Kraft in einem andern 
Sinne als Xo die Stabilisierung leistet, indem es eben wirklich mehr und 
mehr bei kleinsten Anstellwinkeländerungen schon die jeweils erforder- 
lichen Winkelbeschleunigungen leistet. 

Wir haben Jn den Gleichungen (368), (369), (371), (372) gesehen, daß 
die Dämpfung in nur ganz untergeordnetem Maße von der Flugrichtung 
gegenüber der Wagerechten abhängt und sogar für Gleitflug und Motor- 
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flug im wesentlichen gleich ist. Wir sind also lediglich noch Rechen- 
schaft schuldig über den Einfluß, den exzentrische Schublage auf die 
Schwingungen hat. Nehme ich, wie es positivem p entspricht, an, daß 
der Schub unter dem Schwerpunkt angreift, 'so muß ich, sobtdd ich „Gas" 
gebe, das positive Moment des Schubes durch ein negatives Moment mit 
Hilfe des Höhensteuers ausgleichen. Das erfordert bei Kopfsteuern einen 
bleibenden Buderausschlag nach oben, bei Schwanzsteuem einen Ruder- 
ausschlag nach unten. Ändert sich nun infolge einer Störung die Ge- 
schwindigkeit, so nimmt dieses negative Moment mit dem Quadrat der 
Geschwindigkeit zu, während das positive Moment mit x^ abnimmt. Ein 
Zuwachs der Geschwindigkeit hat also bei tiefliegendem Schub ein nega- 
tives Moment und damit eine Verkleinerung des Anstellwinkels zur Folge. 
Daß diese Wirkung, wie aus der Vergrößerung der Dämpfung durch po- 
sitives p in Gl. .(363) geschlossen werden muß, durchaus erwünscht ist 
liegt auf der Hand. Denn die Abnahme des Anstellwinkels mit zunehmen- 
der Geschwindigkeit bewirkt, daß der Auftrieb im „Tal" nicht so stark 
zunimmt, wie bei zentrischer Schublage, infolgedessen die Rückkehr in 
die Gleichgewiclrlslage laugsamer erfolgt, und die Störung schneller be- 
seitigt wird. Man sieht nun auch leicht, welche Bedeutung Ejj^ » 0, 
d.h. die „dynamische Indifferenz im engeren Sinne" hat: sie fordert, nach 
Gl (376), daß bei tiefliegendem Schub der Schwerpunkt gegenüber der 
bei zentrischem Schub indifferenten Lage nach vom geschoben wird und 
zwar in dem Maße, daß bei einer Geschwindigkeitszunahme der Auftrieb 
ein gleich großes, aber entgegengesetzt gerichtetes, Moment liefert als 
das Moment, das bei exzentrischer Schublage durch die Geschwindig- 
keitszunahme entsteht. Die „dynamische Indifferenz im engeren Sinne" be- 
deutet also eine Indifferenz des Anstellwinkels gegenüber der Geschwin- 
digkeit, und diese Indifferenz hat eben den Erfolg, das statische Dämp- 
fungsmoment tu, wie oben gefordert, zu unbehinderter Geltung kommen 
zu lassen. Daß andrerseits hohe Lage des Schubes der Stabilisierung 
nachteilig ist, ist nach alledem selbstverständlich.^) Denn dann hat eine 
Steigerung der Geschwindigkeit ein positives Moment und damit eine 
Vergrößerung des Anstellwinkels zur Folge. Die Rückkehr zur Gleich- 
gewichtslage erfolgt schneller, infolge dessen wird die Gleichgewichtslage 



1) Konstruktiv läßt sie sich freilich nur selten vermeiden, denn die großen 
Durchmesser der Luftschrauben bedingen eine hohe Lage ihrer Achsen über dem 
Boden, und * andrerseits fordert die Festigkeit des Fahrwerks eine möglichst tiefe 
Schwerpunktslage. Aus bbher Schublage folgen übrigens nicht nur für die Sta- 
bilisierung, sondern auch für die Steuerung Nachteile. Denn ohne Steuereingriff 
bewirkt dann Abstellen des Motors statt Übergang in den Gleitflug Aufbäumen, 
„Gasgeben" („Gaslandung") statt Aufrichten eine umgekehrte Flugrichtungsände- 
rung nach unten. 
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weiter überschritten usf. Wir sehen, daß je stärker überhaupt die rück- 
führenden Kräfte sind, es natürlich den dämpfenden Kräften nicht mög- 
lieh ist, gegen diese aufzukommen und die Schwingung so schnell bei- 
zulegen, als* es eben erwünscht erscheint. Unter diesem Gesichtspunkt 
können wir ohne weitere Rechnungen entscheiden, welchen Einfluß 
die Lage des Schubes gegenüber der Flugrichtung, gekennzeichnet 
durcTi den „AnsteUwinker^ /S, des Schubes, auf die „Stabilität im im 
weiteren Sinne" hat. Wir haben bei der Einführung der Qleichheits- 
bedingungen, 61. (296), (56), (298), in die Bewegungsgleichungen diesen 
Winkel /S, vernachlässigt, weil das Glied S • sin ß^, das zum Auftrieb hin- 
zutritt, diesem gegenüber von zweiter Ordnung klein ist. In konstruk- 
tiver Hinsicht ist diese Vernachlässigung freilich unzulässig, da die Nutz- 
last immer nur einen Bruchteil des Gesamtgewichts ausmacht, und da. 

her die Komponente des 
Schubes senkrecht zur Flug- 
bahn der Nutzlast einen von 
erster Ordnung kleinen, po- 
sitiven oder negativen Betrag 
hinzufügt. Hinsichtlich der 
Stabilität ist aber der Ein- 
, fluß von ß^ tatsächlich ver- 
0,05 0,1 0,16 0,2 0,26 schwindend geringfügig. 
_ „„ q — -► Denn während bei einer ver- 

igt, welche Werte die dynamische D&mpfung der langsamen hältUlSmäßigen Goschwin- 
Läugsschwingungen annehmen mnß, nm die Grenze der Peri- dio'keitsZUnalime O der Auf- 

odisit&t za erreichen. P . 

trieb um emen Betrag F 2co 
wächst, nimmt die Komponente des Schubes senkrecht zur Flugbahn um den 
Betrag S- sin ß,- x,(o ab, vermindert also den Auftriebszuwachs um einen 

Bruchteil ^ • /3, • |* , der höchstens 1% beträgt. Abgesehen von dieser ver- 
schwindenden Größenordnung, die natürlich erlaubt, den Einfluß zu ver- 
nachlässigen, zeigt sich, daß ein positiver Winkel /S, die Dämpfung ver- 
größert, weil die Änderung des Schubes mit der Geschwindigkeit dann 
in jedem Fall die Rückkehr in die Gleichgewichtslage verzögert. 

Wir haben auf S. 77 eingehend begründet, daß nicht die reine statische 
IndifiPerenz, sondern schwache Stabilität anzustreben ist, und wir haben 

entsprechend Gl. (258) in Fig. 38 den Wert 2]/^ über dem statischen 

Stabilisierungsmoment q aufgetragen. So weit man nicht Gefahr BLuft, 
für andere Betriebzustände das Gebiet der Stabilität überhaupt zu ver- 
lassen, ist es zweckmäßig, diejenigen Werte q, für die die Gleichung 



ze; 






%. •■ 



D. Die Bedeutung der NJibfrungslösungen 



101 



erfüllt wird, zu verwirklichen. Es ist leidfer liYdi't'mögllcn; öliire^ Weiteres 
auch hier, wie mit Gl. (379) und Fig. 36 für die Drehungsschwingung 
geschah, die Grenze der Periodizität anzugeben, da die Formel fQr die 
Dämpfung, Gl. (363) außer q und Xo verschiedene Größen enthält, die sich 
von Fall zu Fall stark ändern. Die Formel für die Schwingungsdauer 



^-^'rVf^4li)' 



(386) 



zeigt aber im Vergleich mit Fig. 39, daB n^cli Verlassen der Crrenze der 
Periodizität mit zunehmendem q die Schwingungsdauer, die natürlich an 
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zeigt ftLr die Berechnung der Soliwingnngsdatier die Abhängigkeit dei dynamiflchen Stabilisierungs- 

moment» Tom statischen« 

der Periodizitätgrenze unendlich groß ist, sehr schnell abnimmt, da das 
rückführende Moment ^ gegenüber der Dämpfung ^, die selten größer 

als eins ist, stark zunimmt: Da sich -7^ mit wachsender statischer Stabi- 

lität asymptotisch dem Wert 2 nähert, nähert sich auch die Schwin- 
gungsdauer immer mehr dem Wert Gl. (383), wie er unter der Voraus- 
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Setzung unendlich großer statischer Stabilität für unveränderlichen An- 
stellwinkel bestimmt wurde. 

Wenn wir im vorhergehenden vorausgesetzt haben, daß die mit den 
Änderungen des Anstellwinkels verbundenen Auftriebsänderungen voll- 
kommen gleichzeitig erfolgen, so ist das strömungstheoretisch anfecht- 
bar. Denn es verläuft natürlich eine wenn auch nur kurze Zeit, bis eine 
Änderung des Anstellwinkels eine Änderung der Zirkulation um den 
Flügel zur Folge hat. Immerhin ist diese Zeit so kurz, daß sich eine Ab- 
weichung von unseren Yoraifssetzungen nur bei sehr schnellen Bewegungen 
geltend macht. Wie ich einer persönlichen Mitteilung von Prof. Prandtl 
entnehme, ist ein Einfluß dieser Art nur dann zu erwarten, wenn bei 
einer rein periodischen Änderung des Anstellwinkels der 23t. Teil der 
Wellenlänge der absoluten Bewegung von der Größenordnung der Flügel- 
tiefe ist, d. h. bei den üblichen Eigengeschwindigkeiten, wenn die Schwin- 
gungsdauer in Sekunden von erster Ordnung klein gegenüber der Flügel- 
tiefe in Metern ist. Das Nachhinken der ärodynamischen Erscheinungen 
hinter den dynamischen wird also nur gelegentlich bei der Drehungs- 
schwingung, doch nie bei der zuletzt besprochenen Längsschwingung 
eine Rolle spielen. 

E. Die Berechnung der Bewegungen. 

Da beide Schwingungen nach dem letzten Abschnitt nach Dauer und 
Dekrement bekannt sind, liefert die Rückkehr zu den Bewegungsglei- 
chungen die Beziehung zwischen den drei Veränderlichen, durch die die 
Bewegung gekennzeichnet wird. Wir wählen hierzu die Gl. (334) und 
(335) und berücksichtigen, daß j nach Gl. (339), wie auch schon für die 
Bestimmung der KoefBzienten geschah, außer acht bleiben darf. Dann 
ergibt sich 

+ {A + 6 ^ 0) (q + wA + A^)^ (38"^) 

Setzen wir ic =« d, y = r, jS? =« oj, so folgen entsprechend den Definitionen 
(268) (269) die vier Integrationskonstanten aus Gl. (273), und damit die 
vollständigen Integrale für d, t und <d aus den Gl. (267), (271). Da wir 

annehmen, daß das Flugzeug im stetigen Fluge d^ » lediglich von 
einer anders gerichteten Luftströmung betroffen wird, vereinfachen sich mit 
Tq '= die vierzeiligen Determinanten wesentlich. Mißt man die Zeit in 

Einheiten von — - Sekunden, so können nach GL (332) für ft und v in 

Gl. (273) ohne weiteres die reellen und imaginären Bestandteile der 
Wurzelt eingeführt werden. Es wäre zwecklos, auf den Rechenvorgang 
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an dieser Stelle näher einzugehen, da eine aasführliehere, algebraische 
Darstellung außerordentlich verwickelt, die numerische Auswertung 
jedoch bei sinngemäßer Anwendung der Regel (28ö) sehr einfach ist. 
Tragen wir, wie in Fig. 34, in zwei Zifferblättern die Faktoren von Co- 
sinus auf der senkrechten und die von sinus auf der wagerechten Achse 
auf und konstriuieren die resultierenden Vektoren, so zeigt sich in Ab- 
hängigkeit von den Anfangsstörungen d^ und cdq Phase nnd Amplitude 
der drei Veränderlichen für beide Bewegungen. Und wenn man unter 
Berücksichtigung der verschiedenen Umlaufzeit der Zeiger (Schwingungs- 
dauer) zusammengehörige Werte über der Zeit, die in Einheiten von 

— Sekunden gemessen wird, jeweils reduziert mit dem Dämpfungsfaktor 

^^ übereinander aufträgt, erhält man ein Bild der resultierenden Be- 
wegung. 

Wir haben bis jetzt angenommen, daß die Störung von außen, 
,,durch höhere Gewalt'^, hervoi^erufen wird. Genau so gut kann natür- 
hclf eine Änderung des Gleichgewichts vom Führer willkürlich her- 
vorgerufen werden, dadurch, daß er die Motorleistung ändert oder einen 
Teil der Nutzlast abwirft oder das Höhensteuer betätigt. Dann tritt 
in die Bewegungsgleichungen (288) oder (289) oder (290) eine Eon- 
stante ein, die mathematisch als Störungsfunktion zu betrachten ist. Wir 
wollen jedoch, um die^ Anschaulichkeit mechanischer Vorstellungen nicht 
einzubüßen, nicht die in diesem Falle üblichen Methoden anwenden: wir 
haben uns lediglich klarzumachen, daß dieser willkürliche Eingriff zu 
einer neuen Gleichgewichtslage führen muß, die durch periodische oder 
aperiodische Bewegungen (rechnerisch nach unendlich langer, in Wirk- 
lichkeit aber genau genug schon nach mehrfacher Halbwertszeit) erreicht 
wird. Und diese neue Gleichgewichtslage unterscheidet sich dann von 
der früheren um bestimmte Beträge d^, Tq, o^, die aus den Bewegungs- 
gleichungen (288) bis (290) folgen, indem man dort die Beträge ^S, JG^ 
z/ Jf^, um die der Führer willkürlich Schub, Gewicht und Längsmoment 
geändert hat, als Störungsfunktiou einfahrt und die Ableitungen nach 
der Zeit gleich null setzt. Man* bezieht also die Bewegung und, was für 
die Rechnung wesentlich ist, auch die Gleichungskonstanten überhaupt 
nicht auf den alten Gleichgewichtszustand, sondern von vornherein auf 
den neuen, und betrachtet den alten Gleichgewichtszustand als eine Stö- 
rung des neuen, die nach unendlich langer Zeit verschwindet, woniit 
auch Winkelgeschwindigkeit und Beschleunigung zu nuU werden. Be- 
zeichnen wir mit ^ 

so werden nach Gl. (333) bis (335) 
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a 
und damit: 

2 

2^ 



X • *o + ^0 + (2 f + Z. <y) Oo =- ^1 



(389) 



+ |)£öo— <i 



Cj (J — £ 



*o : To : ©o : 1 = 
1 



a 



8 






X 



1 2£ + ;c,<^ 



a 



6 — € Cj 

(i . 
(390) 



q p 

Dann sind diese Beträge als Anfangsstörungen in die Determinanten 
(273) einzuführen, um wie oben die resultierende Bewegung zu' be- 
stimmen. 

F. Die Berechnung der Höhensteuerzusatzkräfte beim 

Abfangen. 

Unter den erzwungenen Bewegungen kommt dem ,yAbfangen'' beson- 
dere Bedeutung zu. Denn, wie wir schon oben (S. 62) erwähnten, muß 
hierbei, um die erforderlichen Zentripetalkräfte durch gesteigerten Auf- 
trieb wachzurufen, nicht allein ein großer Anstellwinkel hergestellt^ son- 
dern auch beibehalten werden und dies, obwohl die starke Krümmung 
der Flugbahn eine erhebliche Winkelbeschleunigung des Flugzeugs im 
gleichen Drehsinne erfordert. Es ist in diesem wie in anderen Fallen 
gar nicht nötig, daß der durch Gl. (389) aus dem früheren Gleichgewicht 
abgeleitete neue Gleichgewichtszustand überhaupt realisierbar ist, denn 
der Führer vermindert wieder den ßuderausschlag, den er, um das Flug- 
zeug aufzurichten, gegeben hat, sobald die Flugrichtung wagerecht ge- 
worden ist, damit sich das Flugzeug nicht wieder durch den gesteigerten 
Auftrieb erhebt. Für Gleitflug <y - 0, jp = 0, gibt Gl. (389), falls wir als 
Störungsfunktion lediglich ein Steuermoment c, einführen ^ 

«0 : To : ojo : 1 «^ 2^3 : (— 2x^8 + — 2^ • c,) : (-««^-— ^s) • 2g (391) 

und hieraus folgt nach GL (387) aus Gl. (273) die Flugrichtungsänderang 
r als Funktion der Zeit. Man kann also daraus in Abhängigkeit von 
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dem Steuermoment die Zeit ermitteln, die die erwünschte Flugrichtungs- 
äudenmg um den Winkel s vom Gleiten zum wagerechten Ausschweben 
erfordert. Diese Zeit ist jedoch keineswegs willkürlich, denn das Ab- 
fangen darf nur ein bestimmtes Gefälle in Anspruch nehmen, da der 
Führer erst in geringer Entfernung vom Boden das Steuer betätigt, und, 
bevor er nicht die geringste zum Schweben in Bodennähe erforderliche 
Geschwindigkeit erreicht hat, den Boden nicht berühren darf. Je später 
er abfängt, d. h. je geringer dieses Gefälle ist, nm so größer muß die 
vom Höhensteuer hervorgerufene Anstellwinkel- 
änderung sein, um durch gesteigerte Zentripetal- 
kräfte die Flugrichtung möglichsi schnell zu än- 
dern. Das Abfanggefälle 1^ ergibt sich aus Fig. 40 i-«A 
in Abhängigkeit vom mittleren Krümmungsradius j^ 
R der Flugbahn und dem Gleitwinkel arc ig s^s: 



^-ij(l-"|/j^)^2J^. (393) 




Fig. 40 



Das Flugzeug durchfliegt den Bogen eB der Flug- ' 

bahn mit der mittleren Geschwindigkeit t?, die 

etwa der Geschwindigkeit am Ende des Gleitflugs ^^eigt fur cu» AbftwTgen dM oe- 

gleich ist, also in der Zeit: **"« ^ ^ AbMngigkeit vom 

° ' Gleitwinkel e nnd dem mitüeren 

Erümmungsradins R der Flug- 



t^ 



sB 2ii 



V 



SV 



(394) 



bfthn. 



Die Gültigkeit der Gleichung kann man sich leicht vorstellen: a • t; ist 
nichts anderes als die Sinkgeschwindigkeit während des Gleitfluges, also 

« • — die mittlere Sinkgeschwindigkeit zwischen dem Ende des Gleit- 

fluges und dem Anfang des Ausschwebens, für das die Sinkgeschwindig- 
keit verschwindend klein ist. Die Abfangzeit folgt also* angenähert ein- 
fach als die Abfanghöhe dividiert durch die mittlere Sinkgeschwindigkeit. 
Der Bewegungsvorgang des Abfangens, bei dem erhebliche Winkelande- 
rangen, aber keine nennenswerten Gesehwindigkeitsänderungen, statt- 
finden, wird ohne Zweifel nach Art der von uns zuerst besprochenen 
Schwingungen verlaufen, und wir werden kaum fehlgehen, wenn wir den 
Anteil der zweiten Schwingungsart an dem Bewegungsvorgang vernach- 
lässigen. 

Da kein Grund vorliegt, sich hinsichtlich der Bemessung des Dämpfungs- 
und Stabilisierungsmoments nennenswert von der für die Beilegung von 
Störungen allgemein als günstig zu bezeichnenden Grenze zwischen pe- 
riodischen und aperiodischen Bewegungen zu entfernen, erhalten wir 
nahezu verschwindende Werte des Radikanden, Gl. (255), und wenn wir 
für diesen besonderen Fall Gl. (246) vereinfachen, indem wir annehmen. 
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daB für die kurze Zeit des Abfangens die Winkel vt klein sind, also 
cos vt — If und sin vt » vt gesetzt werden darf, ergibt sich: 

X « €r'(m - nvt) (395) 

Und wenn wir hierin die Bedingung einführen, daß vor dem Abfangen 
Gleichgewicht herrschte, also das Flugzeug keine Winkelgeschwindigkeit 
um die Querachse hatte, so folgt daraus für Winkeländerungen nach 
Gl. (250) und (253) a: - a^o • e^ ' (1 - (it). (396) 



X . x\ 



Nun ist: ^ " ^ + TT + il • * ' (^^^) 

Und wenn wir die in Anbetracht de^ kurzen Dauer des Abfangens sehr 
kleinen Exponenten fi - 1 als von erster Ordnung klein gegenüber der 
Einheit betrachten, und dementsprechend die Reihe hinter dem dritten 
Glied abbrechen, folgt: 



x^x,{l + nt + ^)(l-li{)^x^(l-^). (398) 

Setzen wir zum Beispiel x ^ 8y so folgt die Lage d gegenüber dem zu- 
künftigen Gleichgewichtszustand als: 

• (l - '^f) ■ (399) 

Die Änderung gegenüber der alten Gleichgewichtslage ist also: 

*o-«-*o-^- (400) 

Der hiermit proportional gesteigerte Auftrieb hat nun eine wachsende 
Winkelgeschwindigkeit der Flugrichtungsänderung nach Gl. (289) zur 
Folge, die unter Vernachlässigung aller anderen Glieder der linken Seite 
zu schreiben ist mit: r> Ar 

|...^ = r'(<J„-<J) (401) 

imd sich vereinfachen läßt zu: 

dr^^' ^^^ • dt. (402) 

Führen wir hierin Gl. (400) ein, so ergibt sich für die Flugrichtungs- 

und da wir eine Flngrichtangsänderuag von: 

To — T = « (404) 

benötigen, wird unter Einführung der Abfangszeit nach Gl. (394) 

6 = — • — • ^ • 4 — 8 j (40o) 
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nach Gl. (254), (332), (356) : 

Damit und mit Gl. (327) können wir Gl. (405) erheblich vereinfachen: 

V « «« «« 4.6 6«.«» aV 24.«« \h) ^*^*/ 

<Jo-24.^..(f)'- (408) 

Erinnern wir uns nun nach Gl. (392) an die Bedeutung yon 

S =,^^ = :^^ r409^ 

wobei durch die Schreibweise mit deutschen Buchstaben: 

M^QV^m (410) 

hingewiesen wird, daß der Quotient unter Ausschluß des Staudruckes 
gebildet werden kann, so zeigt sich, daß die dynamischen Anforderungen 
an das Höhensteuer um so beträchtlicher sind, je größer die statische 
Stabilität ist. Bezeichnen wir die Strecke, um die der Schwerpunkt zum 
Zwecke der Stabilisierung gegenüber seiner Lage bei indifferentem Gleich- 
gewicht nach vorn verschoben ist, mit ^d, so ist nach Gl. (234) 
und (303): 

(411) - Jf; = Qv'^' . jd - a»; - ^'^d. (412) 

Ist mit der Steuergröße z/SR^ ~ IJJtjf Ff dp (413) 

bereits bekannt, wobei di] den mit größtem Steuerausschlag erreich- 
baren Zuwachs der Auftriebszahl bedeutet, so kann aus (408) und: 

«0 r^^i^ (414) 

geschlossen werden, bis zu welcher Grenze die statische Stabilität des 
Flugzeugs, die mit Grrad und Art seiner Belastung ja veränderlich ist, 
gesteigert werden darf, ohne das Abfangen bei ungewöhnlich ungünstigen 
Umständen unmöglich zu machen. 

Bei alledem ist vorauszusetzen, daß der Gl. (400) entsprechende Größt- 
wert der AnsteUwinkelzunahme 

nicht über den Bereich der linearen Auftriebsänderung hinausführt 
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V VIL Die Berechnung der Querbewegungen» 
A. Die Bewegungsgleichungen. 

Die Voraussetzung voUkommener seitlicher Symmetrie hat es ermög- 
licht, die sechs Freiheitsgrade der Bewegung eines Flugzeugs, in zwei 
Gruppen zu je dreien gesondert, zu behandeln. Es bleibt nun zu er- 
örtern, welcher Art die Bewegungen sind, die der zweiten Gruppe ent- 
sprechen, d. h. den Freiheitsgraden einer Ebene (Sjmmetrieebene) im 
liaume: Verschiebung der Symmetrieebene senkrecht zu sich selbst und 
Drehungen um zwei in ihr liegende Achsen. Wir wählen als Schwer- 
punktsachsen in der Sym- 
metrieebene die Flugrich- 
timg * und ihre Normale 
und nennen die erstere 
„ Längsachse ^^ und die 
zweite „Lotachse^. Da die 
Massen des Flugzeugs 
diesen Achsen immer sehr 
nahe liegen, können wir 
das Fliehkraftmoment 
vernachlässigen und die 
beiden gewählten Achsen 
als „freie*^ Achsen be- 
trachten. Bezeichnen wir 
Trägheitsradius und Mo- 
mente um die Längs- 
achse mit Zeiger l und 
die Lotachse mit Zeiger 
8 (senkrecht), Drehungen 
um die Längsachse mit 
Winkel 9, um die Lotachse mit ^, die Winkelgeschwindigkeit der Kurs- 
änderung mit g und mit Z die Summe der Luftkräfte senkrecht zur Sym- 
metrieebene, so erhalten wir die folgenden Bewegungsgleichungen: 



Längsachse 




/ 



X 



/ 




Fingrichtung 



Fig. 41. 
Ordinftten und Winkel eines unendlich schmalen Elements 
einer F- förmigen TiAgflftche gegenüber dem Schwerpnnkts- 

achsensystem. 



(416) 



G 
— r. 



9 



G 

* • 

9 



G 

9 * 



V 



(V'4-S) 



M„ 



(417) 
(418) 



Die Momente M^ und M^ wirken darnach im Sinne der Winkel qp und V», 
und der Winkel der Wendung % wird im gleichen Sinne wie der Winkel 
der Drehung ^ gemessen. Nehmen wir z. B. an, daß (p bzw. ^ positiv 
sei für eine Drehung um die Längsachse bzw. Lotachse im Uhrzeigersinn, 



A. Die BewegongsgleichuDgen. B. Berecbnung der Gleichungskonstanten 109 

gesehen von. hinten bzw. oben, so ist qp positiv bei einer Schräglage 
(„Hängen^') nach rechts, ^ bei einer Drehung und g bei einer Wendung 
nach rechts; und die Luftkraft Z positiv, wenn sie das Flugzeug nach 
rechts zu „verschieben" sucht. 

B. Die Berechnung der Gleichungskonstanten. 

jjf,, Jf, und Z sind Funktionen der Winkel 9), ^ und der Winkel- 

geschwindigkeiten g), ^ und g. Um diese Abhängigkeit festzustellen, be- 
betrachten wir nach Fig. 41 ein unendlich kleines Flächenelement einer 
Tragfläche bzw. Flosse. Die Breite sei d6, die Tiefe t Der Druckpunkt, 
für den also das Moment der Luftkräfte verschwindet (vgl. Anm. 1, S.56), 
habe die Koordinaten ar, y^ z in bezug auf den Schwerpunkt als Ur- 
sprung, und Längs-, Lot- und Querachse als Achsen. Der Druckpunkt 
liegt also x m hinter, y m über, z m seitlich (links) vom Schwerpunkt. 
In der Figur ist außerdem angedeutet, daß das Flächenelement gegen- 
über der Flugrichtung (Längsachse) unter dem Winkel j3 angestellt ist 
und mit seiner Vorderkante gegenüber der Wagerechten unter Winkel 
y liegt. Infolge seines Widerstandes und Auttriebs äußert dieses Flächen- 
element um die Längsachse ein Moment 

dM^ ^ Q ' V* , db ' t' ri(t/ sin y -|- jsf • cos y) (^19) 

um die Lotachse ein Moment 

— dM, =- Q ' v^ ' db • t ' l^(x ' t +0) + i3(sin y - x)] (420) 

und senkrecht zur Symmetriebene eine Kraft 

dZ ^ Q ' v^ * db 't ' ri sin y, (421) 

Da nun die Widerstandszahl § und die Auftriebszahl 1] Funktionen des 
Anstellwinkels sind, haben wir die Abhängigkeit des Anstellwinkels von 
den oben angegebenen Winkeln und Winkelgeschwindigkeiten anzu- 
geben. Für kleinere Winkel und Winkelgeschwindigkeiten ergibt sich: 

^ß = — — (y • sin y + jsr • cos y) + sin y(tp + ^ • xj (422) 

Doch nicht allein der Anstellwinkel, sondern auch die Geschwindigkeit 
ist als veränderlich zu betrachten, denn bei einer Drehung des Flugzeugs 
um die Lotachse, wie sie z. B. beim Wenden stattfindet, ist die Ge- 
schwindigkeit außen liegender Teile größer als die innenliegender. Daraus 

ergibt sich: V = «; -f- (^ -f g)ir. (423) 

Wenn wir von höherer Ordnung kleine Glieder vernachlässigen, sind: 
(424) |-| + |'z//3, n-V + v'-^ß, (425) 



110 VII. Berechnang der Querbewegongen 

V« - t?« (l + 2;^ ^!^-±-^) . ' (426) 

Für die Integi'ation haben wir zwei grundsätzlich verschiedene Falle zu 
unterscheiden ; die von vornherein gestatten^ in voneinander abweichen- 
den Richtungen Vernachlässigungen vorzunehmen: Tragflächen und senk- 
rechte Hilfsflächen. 

Für die Tragflächen sind die Druckpunktsordinaten x und y über- 
wiegend klein gegenüber jgf, und Winkel y ist ein kleiner Winkel, für 
'den ohne weiteres sin y ^ y und cos y « 1 gesetzt werden kann. Da- 
nach vereinfachen sich die Differentiale (419) bis (421) für Tragflächen zu 

(427) dM^^Q'V^^ri't'Zde — dM^^ q v^-l-tzde (428) 

(429) dZ^Q'V^nV'i'dg ^/3«y.^_^.^. (430) 

Mit den Gleichungen (424) bis (426) erhalten wir also schließlich 

rfJIf, = p • V* [riz + il>r{-Y • e + ^^ -273«^-^ 7}'e*jt • dg (431) 

-dM,=^(f v^[U + H'y • e + ^ .2W'-^ r«*] t ■ de (432) 
dZ^ Q'V^[riy+ tl, Vy' + ~^' 27iyz- ^r{ye'^ t - dz. (433) 

Nehmen wir, wie oben S. 68 an, daß die Flügeltiefen und mit dem An- 
stellwinkel nicht nur die Auftriebszahlen, sondern auch die Rücktriebs- 
zahlen linear nach außen abnehmen, so erhalten wir bei der Integration 
über eine Flügelhälfte Integrale von der Form: 

T 

r(iy + ^ - 2# y) (^ -t- ti - 2u y) («0« +8^+6) dz 



- ^•y(10^^-5#^-5i?w-f-4^w)-f-~.^(3i^<-^^-i^u+^w)(434) 

Da bei der Integration über die andere Flügelhälfte das Maß der V-Form 
y wegen der Symmetrie gleichzeitig mit z das Vorzeichen wechselt, 
hängt es ganz davon ab, in welcher Potenz jeweils %, S3, S den Faktor 
y enthalten, ob das Integral für den ganzen Flügel verschwindet oder den 
doppelten durch Gl. (434) angegebenen Wert erreicht; denn sobald die 
Summe der Exponenten von y und z eine gerade Zahl ist, ist der Wert 
des unbestimmten Integrals unabhängig von dem Vorzeichen von z. Das 
bestimmte Integral verschwindet also für gleich große absolute Werte 
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der oberen und unteren Grenze, wie sie die Symmetrie fordert. Ist aber 
der Exponent ungerade, so wechselt das unbestimmte Integral gleich- 
zeitig mit 8 das Vorzeichen, und das bestimmte Integral erreicht für ab- 
solut genommen gleichgroße Werte einer positiven oberen und einer 
negativen unteren Grenze den doppelten Betrag als zwischen Null und 
einer der Grenzen. Aus den Gl. (431) bis (433), verschwinden also bei 
der Integration die ersten Glieder der Klammern, die die Momente und 
Klüfte während des stetigen Fluges liefern, und zeigen damit an, daß 
eben aus Gründen der Symmetrie Gleichgewicht zwischen der rechten 
und linken Flügelhälfte besteht. Hingegen ist für alle Glieder, die die 
Störungen ^, ^, g, ^ als Faktor enthalten, die Summe der Exponenten 
von y und s gleich drei und somit betragen die von den Störungen wach- 
gerufenen Zusatzkräfte für den ganzen Flügel doppelt so viel als für eine 
Flügelhälfte. Für senkrechte Hilfsflächen, die wir weiterhin „Kielflossen'^ 
nennen wollen, weil sie wesentlich parallel der Symmetrieebene und da- 

mit der Kiellinie stehen, ist y = ^ ^^^ daher sin y ■- 1 und cos y = 0. 

Außerdem können für Kielflossen infolge ihrer geringen Ausdehnung die 
Werte Xj y, z direkt als Mittelwerte ihrer Druckpunktkoordinaten an- 
gesprochen und rechnerisch behandelt werden. Danach vereinfachen sich 
die Teilbeträge für eine Flosse nach Gl. (419) bis (422) zu: 

M^^QV^Uriy (435) 



JIf/= Q V* ■ it[gixtl> + e)+ nx] 


(436) 


Z T^ Qv* • btri 


(437) 


Jß^r^ + '^ + ^.x i-y. 


(438) 



Und mit 6 . # = /■ erhalten wir nach Gl. (424) bis (426): 

- Jf. - (fV*f[U + ,a; + ^(|x + l'z + ix) + "^ 
(2|«* + 2rixa + ^xg + rix') -r j • y{%'z + ij'ar)] 

Wie bei den Tragflächen gilt auch für die Kielflossen, daß aus Grün- 
den der Symmetrie Glieder, die die Ordinate e oder die „Auftriebszahl'' 17 
linear enthalten, verschwinden. Denn wenn es sich um Flossen handelt^ 
die in der Symmetrieebene selbst liegen, so verschwindet z^ und da der 
Anstellwinkel null ist, auch 17. Handelt es sich jedoch um zwei Flossen, 
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80 haben die bzw. 17 entgegengesetzte Vorzeichen; und die Addition der 
beiden Werte liefert null. Kommt jedoch z in der zweiten Potenz vor 
oder im Produkt mit iy, so wird dieser Wert in jedem Fall positiv, gleich- 
gültig; ob es sich um die rechts- oder linksliegende Flossen handelt. Da- 
bei gilt, wie der Definition von y entspricht, ri positiv, wenn es von der 
Flosse aus auf die Sjmmetrieebene zu gerichtet ist, also die „Normal- 
kräfte" die beiden Flossen gegeneinander drücken. 

Wir definieren nun Momente und Kräfte getrennt nach den Veränder- 
lichen der Bewegung mit: 

a^'.'rl -P = V-Ä +.^ -ft - f • ?', (442) 

- Ä = 3 = ^?. +^-t-^ -Q.-i-i. (443) 



G 



^lc^i,.h,+ ±^.k,-^.h,. (444) 

m 

Fassen wir demgemäß die Integrale über alle Tragflächen und die ent- 
sprechenden Werte für alle Kielflossen als Summen zusammen, so er- 
geben sich nach den 61. (481) bis (433) und (439) bis (441), wenn wir 
mit F den Inhalt der Tragflächen und mit f den Inhalt der Kielflossen 
bezeichnen, mit Einführung der Gleichgewichtsbedingung, Gl. (56), fol- 
gende Beträge: 

P^ -= V% [^'»'^ Ä (3 - 1) + fv'y] (445) 

q, = -^?^^^[Ftyl(S-{)+m'z + r]'x + ^x)] (446) 

Ä-i--|-[j',V + /-V] + tf (447) 

ft--^[Fg(l-i)lOij-5*-5,,i + 4frJf/-y(2i,;er+i2'ar)](448) 

««=j1i-[^Sl>Ö8(lOS-5^i-5r-+4^.1.f)+r(:..[2,+n 

n (449) 

ft"-w[^l^'-(2-7) + '^''>'] (451) 

*'— |-[^-Ä'»>(3-?)+A'y]- (453) 
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In q^f 61. (446) sind neben den dort angeführten Momenten der Flügel 
und Flossen, die labilisierenden Momente einzuführen, die Rümpfe und 
Boote bei geringen Schrägstellungen ausüben. 

In q^, Gl. (449), haben wir durch den Faktor 1,08 berücksichtigt, daß 
der Widerstand nicht, wie die Integration voraussetzt, gleichmäßig über 
die ganze Spannweite verteilt ist, sondern wie Figur 4 zeigt, am Rande 
in einer Breite von etwa ^ der Spannweite den doppelten Betrag erreicht, als 
bei wesentlich gleichförmiger Verteilung dem inneren Teil des Flügels 
zukommt. 

So ist auch bei genaueren Berechnungen des Moments p^ zu berück- 
sichtigen, daß der Auftrieb am Rande stark abnimmt. Der ersten Nähe- 
rung, Fig. 3, entspricht eine Abnahme des Moments um einen Bruchteil ^ , 

wie wir sie in Gl. (448) durch den Faktor (l— t^) zum Ausdruck ge- 
bracht haben. 

Unter den wagerechten Kräften Jc^y die senkrecht zur augenblicklichen 
Flugrichtung wirken, haben wir die Komponente des Schubs mit aufge- 
nommen, die eine Auslenkung ^ der Symmetrieebene aus der Flugrich- 
tung zur Folge hat, und die bei kleinen Winkeln f diesen direkt pro- 

portional ist ^ • ^ =- tf • ^. 

Um einen Überblick über die Größenordnung der durch Gl. (445) bis 

(453) dargestellten Werte zu erhalten, vernachlässigen wir für eine ober- 
flächliche Abschätzung die Veränderlichkeit von Anstellwinkel (0* = 0) 
und Flügeltiefe (u «= 0) für die Tragflächen, die stets kleine Ordinate y 
für die Kielflossen (y ^ 0) und die Ableitung der Rücktriebszahl nach 
dem Anstellwinkel für Tragflächen und Kielflossen (S'=«0) und er- 
halten dann: 

(454) p, - ^ F . Vy J ff, = ^^ fri'x (455) 

h-4rfv'-\-<f (456) 



(457) ;,,-^2i'^.,(l_l) q,^^F^l.\m+M2ri,+r{x){m) 

h=^F^yr,+fri'x (459) 

(460) i>,»^J'^.r/ ft-=0 (461) 



K-^-F^r v'r- (462) 



?) 

B»der, Grundlagen der ^lagteohnik 8 
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C. Die Bestimmung von Näherungslösungen. 

Nunmehr können wir zu den Bewegungsleichungen zurückkehren, um 
daraus Aufschluß zu erhalten, welcher Art die seitlichen Bewegungen 
sind, deren das Flugzeug fähig ist. Wir führen also in Gl. (416) bis 
(418) die Definitionen Gl. (442) bis (444) ein: 

1= P^'^+P.^-Psi (463) 

-t±I^ ,,.^ + ,,^-,3| (464) 

j-t = 'P + h-i> + h^-^-]c,^. (465) 

Setzen wir nun wie oben (S. 88) die Störungen proportional e^*, so folgen: 

^ = 29) 9i = ;L*9) il^^Xif f^X^t g = X.g t-^H (466) 
oder ^it den GL (327) und (332) 

A'tp - 2hp,t + p,J(tlj + Ö ~ Ps^9> (467) 

- A\i; + g) == 2Ag,^ + g, ^(^ + g) - q,Aq> (468) 

~ ^e = - 9) + Ä^, ^ + ^ ^(^ + - ^ ^9>. (469) 

Genau wie oben Gl. (339) läßt sich auch hier der Nachweis fübren, daß 
die Änderung der Luftkräfte normal zur Symmetrieebene durch die 
Winkelgeschwindigkeit Verschwindend geringfügig ist. Wir können also 
die Quotienten Jc^ und Jc^, da sie durch den Nenner 2h außerordentlich 
stark reduziert werden, von vornherein außer acht lassen. Die Be- 
dingung, daß die drei Bewegungsgleichungen mit den drei Variablen f, 
q>, ilf nebeneinander bestehen, können wir wieder in der Form schreiben, 
daß die Determinante der Koeffizienten verschwinden muß: 



p^ A^ + p^A P2A + 2hpi 

^ + Qi Az^ A^+q^A + 2hqi 

1 1 *i 



0. (470) 



Da, wie wir oben (S. 74) ausführlich auseinander gesetzt haben, und wie 
auch in der Bewegungsgleichung (418) zum Ausdruck kommt, nicht der 
Kurs g, sondern nur die Winkelgeschwindigkeit seiner Änderung A^ als 
Variable auftritt, konnten wir aus der ersten Kolonne der Determinante 
den gemeinsamen Faktor A herausdividieren und erhalten so wie oben 
GL (337) eine Gleichung vierten Grades für A und für deren Koeffi- 
zienten die Werte 
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Äi = ff,+i>, + *i (471) 

Äg = 2hq^ + q^p^ + Ä^p, +\qt- p^q, (472) 

Äj => 2Ä3iP, — 2Ä|>iga + 2hpi + iii),g, - k^p^q, (473) 

Ä, = - 2Äg,i>, + 2hp,q, = 2/»«, (|- • ft - J>,) • (474) 

Wir haben nun wieder die Aufgabe^ aus dem Vergleich dieser Koeffizienten 
mit ihrer notwendigen Form, 61. (275) Tjis (278) plausible l^äherungs- 

werte für die -^ und -^ zu suchen. Lassen wir die nach den Gl. (456) 

und (461) geringfügigen \ und g, vorläufig außer acht, so bestimmt 
der Koeffizient Jt^ eindeutig die Dämpfungen zu g^^i^djPs^deni^i^tsprechend 
enthält auch der Koeffizient ^^ deren Produkt. Als elastisches Moment 
scheint man nach ^^ ^^^ ^^^ erste Schwingung 2%^^ ansprechen zu 
müssen, das tatsächlich auch im Produkt mit p^ wie erforderlich im 
Koeffizienten St^ erscheint. Schließlich enthält sogar der Koeffizient ß^ 
diesen Wert, wenn man nur die zweite in Gl. (474) angegebene Schreib- 
weise anwendet. Zweifel bestehen nun lediglich noch hinsichtlich der 
Größe des elastischen Moments für die zweite Art der Bewegung. Denn 
mit A;^ ^ 0, ^3^0 ist ein solches Moment nach Aussage des Koeffi- 
zienten St^ überhaupt nicht vorhanden; nach ^3 müßte es betragen: 2h — 

und nach ft^: (— Pi — p^j • Wir müssen uns hier wieder wie oben S. 90 

an diesen letzten Wert für 7:^" halten, da er als Faktor auftritt, während 

er in den Koeffizienten ^^ ^^^ ^s ^^^ ^^^ Summand erscheint, von dem 
wir annehmen dürfen, daß er von untergeordneter Bedeutung ist. Da- 
nach erhalten wir als Näherungslösungen: 

(475) §»?, f = 2Ä3, (476) 

(477) |j=i,3 f.-J-i'^-i'- (478) 

D. Die Bedeutung der Näherungslösungen. 

Welche Bedeutung der ersten Art der Bewegung Gl. (475) und (476) 
zuzusprechen ist, ist leicht zu sehen, da die Determinante, 61. (470) in 
der Mitte der letzten Kolonne die entsprechende Schwingungsgleichung 
bereits explizit enthält. Es bandelt sich um eine periodische Änderung 
des Winkels ^, die bestimmt wird durch den Widerstand, den das 
Flugzeug einer Drehung um die Lotachse entgegensetzt und durch das 
Riehtmoment, das die Flossen zur Einstellung der Symmetrieebene in 

8* 
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die Flügrichtung liefern. Die Bewegung verläuft also genau so^ als ob 
das Flugzeug in der Art einer Windfahne um seine Lotachse drehbar 
gelagert wäre und so einem Wind von der Siärke der Plugzeuggeschwin- 
digkeit ausgesetzt würde. Man hat sich vorzustellen, daß diese Drehung 
um die Lotachse mit so geringer Schwinguugsdauer stattfindet, daß sie 
Drehungen um die Längsachse infolge der sehr starken Dämpfung in 
dieser Richtung nicht zur Folge haben kann. 

Auch hier seh eint es wieder durchaus analog unseren Betrachtungen 
der Längsstabilität zweckmäßig, das Richtmoment q^ nicht über ein 
gewisses Maß zu steigern, damit es durch die starken Winkelbeschleu- 
nigungen das Flugzeug nicht immer wieder über die Gleichgewichts- 
lage hinaustreibt, wodurch eine unangenehme Unstetigkeit betreffs 
der Einhaltung des gewünschten Kurses in Erscheinung tritt. Man 
wird daher genau wie oben den durch Gl. (258) gegebenen Grenz- 
wert möglichst anstreben, bei dem djEts Richtmoment g^ in be- 
stimmter Beziehung zum Dämpfungsmoment q^ tritt, derart, daß es ge- 
rade stark genug ist, entgegen diesem Dämpfungsmoment das Flugzeug 
in die gewünschte Eurslage zurückzuführen, doch nur so langsam, dafi 
es eben diese Gleichgewichtslage nicht wieder überschreitet. Dieser For- 
derung kann man leicht nachkommen. Auf das Richtmoment q^ hat man 
Einfluß durch die Dimensionierung der Flossen und ihre Tiefenlage. 
Diese Maße haben natürlich auch Einfluß auf das Dämpfungsmoment g^i 
daneben gibt es jedoch noch ein Mittel, das lediglich q^ und keine der 
andern Eonstanten beeinflußt. Es handelt sich um das Glied 2r^fxs 
in Gl. (458). Gibt man einem Flossenpaar {e + 0) Anstellwinkel und 
Wölbung derart, daß die Normalkräfte die Flossen gegeneinander 
pressen, so wird dieses Glied positiv, d. h., die Dämpfung wird ver- 
größert.^) Denn die Winkelgeschwindigkeit um die Lotachse|, wie sie 
z. B. bei einer kleinen Rechtsdrehung eintritt, hat für die linke Flosse 
eine Steigerung, für die rechte Flosse eine Abnahme der Strömungs- 
geschwindigkeit zur Folge; dementsprechend nimmt links die auf die 
Symmetrieebene zu gerichtete Normalkraft zu und übt mit ihrem 
Hebelarm x in bezug auf den Schwerpunkt ein Moment, das dieser 
Winkelgeschwindigkeit entgegengerichtet ist. Eipen Beitrag gleicher 
Größe und gleicher Richtung liefert hierzu die rechte Flosse durch das 
Sinken ihrer Normalkraft. Umgekehrt kann man natürlich dadurch, daß 
man die Flossen so anordnet, daß sie auseinander gepreßt werden, zur 
Erhöhung der Wendigkeit das Dämpfungsmoment q^ beliebig stark herab- 
setzen, verschwinden oder gar negativ werden lassen. 



1) Den Schutzanspruch auf derartige Anordnungen hat Verfasser der Luftver- 
kehrsgesellschaft L. y. G. (Berlin) übergeben. 
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Dies ist um so bedeutsamer, als das Moment q^ (genau wie bei der 
Xiängsstabilitat das Dämpfungsmoment w) aucli for die zweite Art der 
Bewegungen eine ausschlaggebende Rolle spielt, die um so mehr beein- 
trächtigt wird, je größer (analog dem statischen Stabilisierungsmoment q 
bei der Langsstabilitat) das stabilisierende Moment q^ der kurzen Drehungs- 
schwingung ist. Ja, man könnte nach Ol. (478) sogar versucht sein, 
zwei der Größen des ersten Gliedes negative Betrage zu geben, da dies 
konstruktiv durchaus möglich und für die Wendigkeit vorteilhaft wäre. 
Aber die GL (475), (476) zeigen, daß damit mindestens eine der Stabili- 
tatsbedingungen der Drehungsschwingung verletzt würde. Wir sehen 
aus Gl. (437), daß p^ notwendig positiv und groß ist, ^und daß man es 
nach Gl. (448) lediglich dadurch herabsetzen kann, daß man den Anstell- 
winkel oder die Flügeltiefe oder beide nach außen abnehmen läßt, und 
man die Flossen bei negativem Wert 17 möglichst hoch, und bei positivem 
Wert 1] möglichst tief legt. 

In wirtschaftlich zulässiger Weise läßt sich das labilisierendä Moment 
Pi jedenfalls nicht völlig beseitigen. Um ihm starke rückführende Mo- 
mente gegenüberzustellen, müssen wir p^ und q^ möglichst groß und q^ 
möglichst klein machen. Wir ersehen aus GL (445), daß das Moment 
p^ direkt mit dem Winkel der F-Form y wächst, aus GL (446) daß aber 
damit auch g^ zunimmt. Abnahme der Flügeltiefe nach außen verkleinert 
das Moment p^, doch in geringerem Maße als das Moment p^. Das gün- 
stigste Maß für die Abnahme von Anstellwinkel und Flügeltiefe nach 
außen, soweit es nicht durch Rücksicht auf die Flugleistung und die Fer- 
tigung bestimmt wird, wird man aus dem Vergleich der GL (448) und 
(449) bestimmen, um q^ möglichst, zu steigern und p^ herabzusetzen. 
Hohe Lage der Flossen ist p^ zuträglich. Soweit man überhaupt Frei- 
heit hat, konstruktiv über diese Höhelilage zu verfügen, wird man den 
Einfluß derselben auf p^ und p^ gegeneinander abzuwägen haben. 

Um uns von allen diesen Maßnahmen und ihrem Einfluß auf den Cha- 
rakter der Bewegungen ein anschauliches Bild zu machen, müssen wir 
uns nur der Definition der Größen q^, q^^ p^y p^ erinnern, p^ ist dasjenige 
Moment; welches bei einer Schwenkung durch die Yerminderang der 
Strömungsgeschwindigkeit für die innere Flügelhälfte und ihre Steige- 
rung für die äußere Flügelhälfte das Flugzeug immer stärker auf die 
Seite zu legen bestrebt, dadurch die Zentripetalkomponente des Auftriebs 
steigert und die Flugbahn immer stärker krümmt, so daß das Flugzeug, 
wenn nicht andere Momente hinzutreten, in einer trichterförmigen Spirale 
(„Korkzieher'^ „abtrudelt". Nun bringt iJj tatsächlich ein entgegengesetzt 
gerichtetes Moment auf, das um so größer ist, je mehr der Einfluß von 
g« den Einfluß von q^ überwiegt; je stärker also, genau analog den Be- 
ziehungen bei der Längsstabilität, das dämpfende Moment^ welches jede 
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Drehung des Flugzeugs um die Lotachse zu verhindern sucht, gegen- 
über dem Moment ist^ welches das Flugzeug immer in die augenblickliche 
Flugrichtung hineiijzudrehen bestrebt ist. Denn je weniger das Flugzeug 
seiner augenblicklichen Flugrichtung folgt, um so größer ist der Winkel, 
den es dieser gegenüber einschließt, und um so wirksamer ist das Mo- 
ment Pi, welches infolge des seitlichen Windeinfalls das Flugzeug aus 
seiner Schräglage wieder aufzurichten bestrebt ist. Hat z. B. das Flug- 
zeug infolge einer geringen Schräglage nach rechts durch die dorthin 
gerichteten Zentripetalkräfte eine gewisse Geschwindigkeit nach rechts 
(„Rutschen'^, so fällt der Wind von rechts in die Tragflächen, vergrößert 
daher bei F-Form für die rechte Flügelhälfte den Anstellwinkel und ver- 
kleinert ihn für die linke. Dadurch erfährt die rechte Flügelhälfte stär- 
keren Auftrieb, während er auf der linken Hälfte sinkt. Dies Moment 
bewirkt die Wiederaufrichtung des Flugzeugs aus der Schräglage nach 
rechts. Doch ist eben hierbei Voraussetzung, daß das Flugzeug sich nicht 
infolge eines zu starken Richtungsmoments q^ in die aus dem „Rutschen^' 
und der Eigengeschwindigkeit resultierende Strömungsrichtung der Luft 
einstellt, sondern durch ein starkes Dämpfungsmoment q^ die Längsachse 
dauernd sich selbst parallel gehalten wird, und infolge dessen ein ge- 
wisser seitlicher Einfallswinkel der Strömung gegenüber der Längsachse 
zu stände kommt. Ip jedem Fall finden die Momente p^, p^, ob sie 
nun wie jpj die Lagenstörung zu beseitigen oder wie p^ zu vergrößern 
streben, erheblichen Widerstand an dem Moment jjj, das jeder Drehung 
um die Längsachse außerordentlich starken Widerstand entgegensetzt. 
Dieser beruht darauf, daß eine Winkelgeschwindigkeit um die Längsachse 
die Anstellwinkel für die eine Flügelhälfte erhöht, für die andere jedoch 
herabsetzt, und durch die entsprechend geänderten Auftriebskräfte ein 
recht beträchtliches Moment zustande kommt, das der Drehung wider- 
strebt. Je geringer die Flügeltiefe der äußeren Flügelelemente, die na- 
türlich hierbei die größten Beiträge liefern, ist, um so mehr wird dieses 
Dämpfungsmoment herabgesetzt, wie auch aus Ql. (451) zu ersehen ist. 
Natürlich liefern auch Flossen mit großen vertikalen Abständen y vom 
Schwerpunkt merkliche Beiträge zu diesem Dämpfungsmoment, gleich- 
gültig, ob sie über oder unter dem Schwerpunkt liegen. Danach ist un- 
abhängig davon, ob man das labilisierende Moment p^ durch Minderung 
von Anstellwinkel und Flügeltiefe nach außen herabsetzt, oder ob man 
es durch F-Form bekämpft, oder, ob man auf derartige Maßnahmen ver- 
zichtet, immer ^ Gl. (478) geringfügig gegenüber (,^^)' Gl. (477). 
Die Wurzeln der entsprechenden Bewegungsgleichung 
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lassen sicli also einfach approximieren: 

(481) ^ = -^ ^^-§- (482) 

Und nach Gl. (477) und (478): 

(483) ^„ = ^, = -ft ^^=.^,, ftg»-/»g. . (484^ 

Die erste der beiden Wurzeln besagt nidits anderes, als daß eine Winkel- 
geschwindigkeit lun die Längsachse stark verzögert wird, also die Halb- 
wertszeit für eine derartige Störung sehr kurz ist. 

um so bedeutsamer ist die zweite Wurzel, die eine wesentlich längere 

Halbwertszeit von «, ^ n 

jB = - . In 2 ?^ — (485) 

Sekunden mit sich bringt.- Wird der Nenner infolge mangelhafter Sta- 
bilisierung (Ejj^ < 0) negativ, so ändert sich auch das Vorzeichen von B, 
und B gewinnt damit die Bedeutung einer Doppelwertszeit. 

Daraus ergibt sich eine für die Seitenstabilität außerordentlich bedeut- 
same Folgerung: Die Doppelwertszeit wird selbst bei außerordentlich 
kleiner Labilität (im engeren Sinne) unendlich kurz, sobald p^ ver- 
schwindet. Da dies nun bei Überschreitung des Maximums der Auf- 
triebszahl, für das natürlich iy' verschwindet, der Fall ist, ergibt sich für 
jedes Flugzeug, das nicht vollkommen {Ejj^ > 0) stabilisiert ist, die Gefahr 
sofortigen seitlichen Absturzes, sobald derjenige Anstellwinkel über- 
schritten wird, der dem Maximum der Auftriebszahl zugeordnet ist. Wir 
erkennen hierin die weitaus häufigste Sturziu*sache. Die Gefahr liegt 
natürlich immer dann nahe, wenn man zur Erreichung großer Steig- 
geschwindigkeit oder Tragfähigkeit an und für sich schon mit großem 
Anstellwinkel fliegt. So unbedingt der Konstrukteur nach Kapitel II, 
um mit einem geringsten Flächenausmaß und daher mit einer möglichst 
leichten Zelle auszukommen, bei der Berechnung der Flügeltiefen mög- 
lichst große Auftriebszahlen annehmen muß, so peinlich muß er dennoch 
darauf bedacht sein, sich von der Grenze dieser überaus großen Gefahr 
fernzuhalten. 

Wendet man die Gleichungen (457) und (460) auf einen Eindecker 
ohne F-Form (y =- 0; p^ = 0) an, so liefert Gl. (485): 

(jB)=^^ln2^»-.hi2f- (486) 

und man erkennt hieraus ganz allgemein, daß sich die Gefahr des seit- 
lichen Absturzes, soweit dieser nicht durch einen allzu rohen Steuercin- 
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griff herbeigeführt wird, schon durch eine Abnahme der Doppelwerts- 
zeit, d. h. eine deutlich wahrnehmbare ünsfcetigkeit der seitlichen Lage, 
ankündigt. Denn die Ableitung 17^ der Auftriebszahl ändert sich im all- 
gemeinen in der Nähe des Maximums zwar schnell aber stetig. Für 

F^ 100 km/st. beträgt die Doppelwertszeit ( B) -» — , also. 4 bis 8 Sekunden. 

Nach einer Störung der Schräglage qp=0,10(= 6®) liegen Flugzeuge ohne 

F-Form also nach etwa 12 bis 25 Sekunden unter g) =* —(=45®). 

E. Die Berechnung der Bewegungen. 

Die Rückkehr zu den Bewegungsgleichungen, Gl. (467) bis (469), 
liefert nun wieder (wie oben bei der Betrachtung der Längsbewegungen 
(S. 102)) die Beziehungen zwischen den drei Veränderlichen. Da wir die 
Gleichungsßonstanten ^1, Ä;,, A^ und q^ von der Bestimmung der Nahe- 
rungslösungen ausgeschlossen haben, und sie daher in den Näherungs- 
wurzeln ji nicht enthalten sind, wollen wir sie auch bei der Bestimmung 
der Variablen außer acht lassen. Dann erhalten wir aus der Gl. (469) 
die Beziehung A^^ (p (487) 

und indem wir sie in Gl. (468) einfuhren 

In der Tat hat also in Übereinstimmung mit den Voraussetzungen die 
kurze Schwingung um die Lotachse keinen Einfluß auf die seitliche Lage. 
Denn Gl. (488) liefert mit A^ Gl. (475) (476) für beliebige Werte ^: 

(p « S = 0. (489) 

Hingegen liefert das zweite Wurzelpaar A^ und A^ nach Gl. (268) 
einen eindeutigen Zusammenhang zwischen ^ und 9: 

-31.-^. + :^., -«* = ^* + ^.- (490) 

Und wenn wir das vollständige Integral der einen Variabein in Bück- 
sicht darauf, daß die Periode der zweiten Schwingung imaginär ist, nach 
Gl. (259) und (265) schreiben: 

^ = ef*i^(mj_ cos Vjt — Wj sin v^i) + l^^** + Z^^**, (491) 

so ist das der andern Variabein 9, da 6^ und ^^ Gl. (269) verschwinden: 

(p^%k(^*'+%^l,(^^*. (492) 

Bilden wir nun für beide Variabein die Ableitungen nach der Zeit, so 
erhalten wir: 
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^-efi' [(/h*»i - "i "i) cos vji- (ftjiii + viffii) sin v^i] ,^^^. 

9 - «, A, Z, c^« ' + ^^IM*, • (494) 

Und zur Zeit < = ergeben sich statt der OL (272) die vier Gleichungen: 

*o - ft«»i - Vi«! + ^h+ V* /495N 

Auch hier können wir wieder annehmen, daß Störungen dadurch zu 
stände kommen^ daß das Flugzeug im stetigen Fluge, wo die Winkel- 
geschwindigkeiten to^^} ^o'^^ ^^^^f ^^^ anders gerichteten Luftströ- 
mungen betroffen wird. Dann erhalten wir also mit Gl. (495) aus der 
GL (273) die folgenden Werte für die Integrationskonstanten: 

m, : »I : Zj : (— Z J : 1 =- 



^0 1 


1 




*, 1 


1 


1 




*o 1 


1 





Vj X, X* 

9>o «s «4 
As«8 X4«4 


• 
• 


f4 X, X4 

9>o a, a* 
x,a, x^a^ 


• 

• 


X4 ,ii 

vo a« 
ox^a* 








*o 1 1 




10 11 






• 
• 


X, /ii Vi 
X,«, 


• 
• 


Ih Vi X, X4 

a, a^ 
x,a, x^a^ 






und indem wir die Determinante entwickeln: 








(4) 




+ Vo 




fi«,«« 


(».- 


-h) 





(496) 



h = — Vo 



K 



«, (1. - 14) 



1. 



^*- ^•«4(l.-*4)* 



(497) 
(498) 
(499) 
(500) 



Statt der Wurzeln X können hierin die auf die Zeiteinheit — bezogenen 

Wurzeln ji (483), (484) eingeführt werden, durch die wir bereits in 
61. (490) die A3 und ^K^ definiert haben. — Eine seitliche Richtungs- 
änderung des Windes % hat also wesentlich nur eine kurze Schwingung 
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um die Lotachse in der Art einer Windfahne zur Folge. Hingegen bringt 
eine Lagenänderung wie sie dadurch entstehen kann, daß eine Luftströ- 
mung anderer Größe oder Richtung nur einen Teil der Zelle trifft, so- 
wohl eine kurze Drehungsschwingung (^Vj) wie auch eine langsame 
aperiodische Bewegung (Ag A J mit sich. Dabei kommt die kurze Schwin- 
gung natürlich auch nur in Drehungen um die Lotachse, also in nur 
„scheinbaren" Kursänderungen zur Geltung, wohingegen die aperiodische 
Bewegung sich wesentlich auf die Schräglage beschränkt. Für die Ände- 
rungen der Schräglage ist also ausschließlich das zweite Wurzelpaar A^ 
und A^ Gl.- (483), (484) maßgebend, wie dies schon Gl. (492) zum Aus- 
druck bringt. Führen wir hier die Gl. (499) nnd (500) ein, so ergibt sich: 

9 = xf-X (- ^*^" + ^^") = 37^ (- -^* • '''''' +^8«^*^')- (501) 

Unter Berücksichtigung der Anfangsbedingung to = ^ folgt mit GL (487) 
hieraus der Winkel der Wendung g in Abhängigkeit von der Zeit: 

F. Die Berechnung von Quersteuern und Seitensteuern. 

Wir haben jedoch nicht nur die Folge von Störungen zu betrachten, 
die von außen, also gewissermaßen durch höhere Gewalt, hervorgerufen 
werden, sondern auch solcher Störungen, die der Führer willkürlich her- 
beiführt, um das Flugzeug in eine neue Gleichgewichtslage zu bringen. 
In diesem Falle ist es eine Änderung des Kurses J;, die vom Führer an- 
gestrebt wird, und die er auf zweierlei Weise erreichen kann. Er kann 
entweder mit dem „Quersteuer'' das Flugzeug schräg (9 + 0) legen — dann 
führt die seitliche (zentripetale) Komponente des Auftriebs die Kurs- 
änderung herbei (s. Fig. 42), oder er tritt das „Seitensteuer'' aus, dann 
findet durch die Richtungsänderung der Flugzeuglängsachse zunächst 

nur eine scheinbare Kurs- 
'^yA änderung ^ statt. Gleich- 

zeitig wird jedoch die Rich- 
tung des Vortriebs geän- 
dert, und diese 'seitliche 
Komponente des Schubes 
bringt erst tatsächlich eine 
i <^ Kursänderung hervor. Ist 
das Flugzeug seitlich labil, 
so legt es sich schließlich 
unter der Wirkimg des oben 




I 

I 

^ 

I 
I 

Flg. 42. "^>v^^ j 

Die Abhftngitfkei t des Krfimmnngs- ^^v^ 

radins der Flugbahn Ton der Schräglage ^^^ ; 

des Flugxeags nach GL (509) and (546) • "^xL.. 
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hinreichend charakterisierten Moments p^ sehnig, und damit kommt dann 
wieder der Auftrieb mit einer zentripetalen Komponente zur Geltung. 
Ist' das Plagzeug jedoch darch F-Form stabilisiert, so bringt schon die 
scheinbare Kursänderung ^ durch den seitlichen Windeinfall ein schräg- 
legendes Moment Pi hervor. Dann tritt also eine zentripetaleWirkung des 
Auftriebs wesenthch schneller in Erscheinung. Das Seitensteuer ist dem- 
nach um so wirksamer, je stärker die F-Form ist; aber es ist nie so wirksam 
zum Zwecke der Kursänderung wie das Quersteuer. Denn zu einer schnellen 
Kursänderung bedarf man starker Zentripetalkräfte. Und bierfür stellt 
man von den drei äußeren Kräften: Gewicht, Schub und Luftkraft die 
größte: die Luftkraffc durch das Quersteuer ohne weiteres zur Verfügung, 
während das Seitensteuer je nach dem Stabilitätsgrad des Flugzeugs nur 
mehr oder weniger mittelbar eine Schräglage herbeiführt. Ja, es gibt 
Fälle — wenn die Seitensteuer nur wenig hinter dem Schwerpunkt liegen 
und daher verhältnismäßig groß sind — in denen die wagerechte, zur 
Flugrichtung normale Komponente des Schubs S • ^, die bei Seitensteuer- 
betatigung zunächst allein die Kursänderung herbeiführen muß, von den 
entgegengesetzt gerichteten Kräften des Seitensteuers bei ausgelegtem 
Ruder zu nichte gemacht und wohl gar übertroflten wird. Dann setzt 
das Flugzeug, wenn auch für den Führer unmerklich, zu einer Wendung 
nach entgegengesetzter Seite als gewünscht an und wird erst durch das 
Moment p^, das die Winkelgeschwindigkeit der Drehung um die Lotachse 
wachruft, nach der richtigen Seite schräg gelegt und zur Wendung ge- 
bracht. Jedenfalls kann man für den normalen Flug auf Seitensteuer 
überhaupt verzichten; denn sicherer und schneUer als durch Seitensteuer 
ändert man die Lage und damit den Kurs durch die Quersteuer. Es be- 
deutet also eine unnötige Belastung des Flugzeugführers, wenn man 
ihn zwingt, während des ganzen Fluges den Fußhebel, durch den 
das Seitensteuer betätigt wird, nicht zu verlassen. Gerade wie für das 
Höhensteuer hat man auch für das Seitensteuer eine Feststellvorrichtung 
anzuordnen, die es dem Führer ermöglicht, den Seitensteuerfußhebel zu 
arretieren und die Füße davon zu entfernen. 

Immerhin kann man in Rücksicht auf gelegentliche Anforderung hoher 
Wendigkeit sowie Start und Landung auf Seitensteuer nicht ganz ver- 
zichten. Denn solange bei An- und Auslauf beide Räder der Laufachse 
den Boden berühren, kann man natürlich nicht mit dem Quersteuer ar- 
beiten. Ja, man benötigt sogar, wenn das Flugzeug sich überhaupt nur 
in Bodennähe befindet, das Quersteuer ausschließlich und ganz dazu, eine 
Schräglage, bei der die Flügelspitzen den Boden berühren könnten, zu 
verhindern; und bedarf dann des Seitensteuers, um Bodenhindernissen 
auszuweichen. Ln besonderen hat man beim Landen mit Seitenwind mit 
Hilfe des Seitensteuers das Flugzeug im letzten Augenblick vor dem Auf- 
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setzen in die Richtung dßr Bewegung gegenüber Boden einzuschwenken, 
damit die Laufräder nicht seitlich beansprucht werden. Die damit ver- 
bundene Neigung des Flugzeugs sich schräg zu legen^ muß man dann 
gleichzeitig durch das Quersteuer aufheben. 

Um die Wirkung von Seiten- und Quersteuern quantitativ beurteilen 
zu können, haben wir uns wieder den Bewegungsgleichungen (463) bis 
(465) zuzuwenden. Man kann auch hier annehmen, daß die gegebenen 
Steuermomente nach unendlich langer Zeit einen neuen Gleichgewichts- 
zustand herstellen, der sich von dem früheren um bestimmte Beträge ^q 
(Pq unterscheidet. Zwingt man z. B. ein Flugzeug je nachdem, ob es 
stabil oder labil ist, durch ,,Verwindung'^ oder „Gegenverwindung** in der 
Kurve zu bleiben, so ist damit ein neuer Gleichgewichtszustand geschaffen, 
bei dem das Flugzeug dauernd in einem Kreis von gegebenem Krüm- 
mungsradius fliegt. Aber man kann ganz allgemein, unabhängig davon, 
ob der neue Gleichgewichtszustand überhaupt erreicht wird oder ob er 
überhaupt möglich ist, aus der Bewegungsgleichung die Änderungen 9^, 
^0 bestimmen, die die Zusatzmomente der Quersteuer ^Jf, und der Seiten- 
steuer ^M, nach unendlich langer Zeit in Wirklichkeit genau genug 
natürlich schon nach mehrfacher Halbwertszeit zur Folge haben würden. 
Man bezieht auch hier wieder wie oben die Bewegung, die durch die 
Yäriabeln 9 und ^ gekennzeichnet wird, auf den neuen Gleichgewiehts- 
zustand und betrachtet den früheren als eine Störung des neuen. Für 
jeden Gleichgewichtszustand müssen aber die Winkelgeschwindigkeiten 
9 und t^, und für den neuen Gleichgewichtszustand außerdem die Winkel- 
beschleunigungen verschwinden. 

Definieren wir nun in Anlehnung an Gl. (442), (443) die Zusatz- 
momente vom Quersteuer ^3f, und vom Seitensteuer ^M^, die als Stö- 
rungsfunktion in die Bewegungsgleichungen einzuführen sind, mit: 

(503) P^'4^^ «*-T^.' (504) 

so folgt für verschwindende 9, ^, 9, f aus Gl. (463) bis (465) 

=-l>x^o +P^U + Pa. = q,to + ^2 U" «4. (505) 

Die Auswertung der Gleichungen führt mit Gl. (483), (484) auf 

Diese Beträge sind nun als Anfangsstörung in der Determinante GL (496) 
bzw. (497) bis (500) einzuführen, um aus den Gl. (491) und (492) 
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bzw. (501) die resultierende Bewegung zu bestimmen. Dabei baben wir 
im Auge zu behalten^ daß wir die Störungen 9 und ^ und deren An- 
fangswert 9o und ifQ auf einen Oleicbgewichtszustand beziehen ^ der erst 
nach ypinendlich'' langer Zeit eintreten wird; ja, es war nicht einmal nötig 
anzunehmen, daß er überhaupt eintreten wird: Sei es, daß er gar keinen 
möglichen Gleichgewichtszustand darstellt, oder, daß, bevor er erreicht 
ist, der Führer das Steuer umlegt. Was uns jedoch ausschließlich inter- 
essiert, ist die Kenntnis der Bewegungen, bezogen auf den früheren Gleich- 
gewichtszustand. In bezug auf diesen ändert sich z. B. die Schräglage um: 

9o - 9 - 9o -^^ A-^l ' ^ ^ 

Dementsprechend setzt nach Gl. (465) aus dem Geradeausflug heraus 
eine Kursänderung mit der Winkelgeschwindigkeit 

j5=S-f-(9o-9) (509) 

ein. Und daraus folgt der Winkel der Wendung t in Abhängigkeit von 
der Zeit mit GL (507): 



-/(., 



g,)d -^ = 90 



A-A 



(510) 

Die Gleichung vereinfacht sich wesentlich, wenn wir, da jd^ sehr klein 
gegenüber A^ ist {A^ — A^ ~ A^ setzen: 

Die Formel steht in scheinbarem Widerspruch mit der Erfahrung. Denn 
sie besagt, daß das Seitensteuer eine Kursänderung überhaupt nur dann 
bewirkt, wenn ein stabilisierendes Moment p^ zur Verfügung steht, daß 
es jedoch unwirksam ist, wenn die Tragflügel keine F-Form haben. Die 
Formel scheint also das Seitensteuermoment in seiner Bedeutung für die 
Seitensteuerung zu unterschätzen. Das ist jedoch lediglich eine Folge- der 
Voraussetzungen unserer Rechnung. Denn diese sprechen der Winkel- 
geschwindigkeit ijf nur geringe Größe zu, wie sie etwa gelegentlich der 
^^Einstellung in den Wind'* (Windfahne) auftreten; während ein endliches 
Moment q^ natürlich eine bedeutende Winkelgeschwindigkeit ^ wach- 
rufen muß, die, wie schon erwähnt, durch Vermittlung von p^ eine Schräg- 



i 
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legnng und damit eine Kursänderung zur Folge hat. Aber eben^ daß nur 
große Winkelgeschwindigkeiten einen Steuererfolg haben^ beweist die 
oben schon qualitativ ausgesprochene Unzulänglichkeit der Wirkung der 
Seitensteuer. Sehen wir daher, in Übereinstimmung mit unserem Be- 
rechnungsYorgang, von der untergeordneten Bedeutung der Winkelge- 
schwindigkeit f ab, so gilt 61. (511) selbst für große Werte 5 und hat 
somit hervorragende Bedeutung. Besonders übersichtliche Beziehungen 
erhält man im Fall der statischen Indifferenz. Wenn mit J5?u Gl. (482) 
J^ GL (484) verschwindet, wird g Gl. (510) ein unbestimmter Ausdruck 
~ . Um seinen Wert festzustellen, haben wir Nenner und Zähler nach A^ 
zu differenzieren und dann wieder ^^ = zu setzen; da diese ersten Ab- 
leitungen wieder verschwinden und somit abermals einen unbestimmten 
Ausdruck liefern, ist die Differentiation zu wiederholen. So erhalten wir 
schließlich : 

(ö-(p.+i-..)(?i-i:^-,^+^)- m 

Schon nach außerordentlich kurzer Zeit treten die beiden ersten Glieder 
der Klammer gegenüber dem dritten stark zurück. Man erhält also eine 
recht gute Näherung mit: 

t^(p. + ^-2.)'j£- (513) 

Und ebenso für die Schräglage nach Gl. (508) 

9(,-y^(P4+f--«4) ^- (514) 

Während der ersten Sekunde (^ = 1) ist die Änderung der Schräglage 

also -— = 6 bis 8 mal so groß als die des Kurses und bei starker „Wen- 

digkeit*' ist bereits die Grenze zulässiger Schrägleguug erreicht, bevor 
eine nennenswerte Wendung stattgefunden hat. Man hat also neben 
Gl. (513), die sie sich auf ungleichförmige Bewegung bezieht, stets noch 
für unveränderliche Schräglage Gl. (509) heranzuziehen. Denn sobald 
diese einen gewissen Betrag erreicht hat, muß der Führer den Steuer- 
ausschlag rück^uigig machen bis auf ein Maß, das vom Grad der seit- 
lichen Stabilität abhängig ist: Bei stabilen Flugzeugen muß ein bestimmter 
Ausschlag in dem Sinne bestehen bleiben, die Schräglage zu vergrößern; 
bei labilen hingegen muß das Steuer in dem Sinne ausgelegt werden, die 
Schräglage rückgängig zu machen (sog. Gegenverwindung). Die Größe 
der erforderlichen Momente p^ bzw. q^ folgt für die als zulässig er- 
achtete Schräglage (p^ aus Gl. (507). Die dieser Schräglage entsprechende 
stetige Kursänderung ergibt sich aus GL (509) : 
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und fordert für eine halbe Wendung („Kehrt" § — :r) : 



(515) 






(516) 



also etwa 10 bis 20 Sekunden, wenn wr — bis -j (45® bis 60®) als äußerst 

zulässige Schräglage betrachten. Denn über diese Schräglage hinaus 
nimmt die „Hubkomponente" des „Auftriebs" so schnell ab, daß eine 
starke abwärtsgerichtete Beschleunigung das Flugzeug dem seitlichen 
Absturz {q> ^ %) immer näher bringt. Es ist lediglich in das Ermessen 
des Führers gestellt, wie weit er mit der Herabsetzung der Geschwindig- 
keit und der Schräglegung gehen will, um möglichst schnell zu wenden. 
Alle 'Flugzeuge verhalten sich in dieser Beziehung gleich; der Kon- 
strukteur hat hier keinerlei Einfluß. Das Einzige was von ihm je nach 
Art und Beruf des Flugzeugs gefordert werden darf, ist, daß das Um- 
legen bis zur größten zulässigen Schräglage nicht zn viel Zeit erfordert. 
Wollen wir, der Sicherheit halber, annehmen, daß hierzu ausschließlich 
das Quersteuer verwendet wird, so erhalten wir schließlich als „Maß- 
stab der Wendigkeit" die Zeit zum umlegen bis zur größten zulässigen 
Schräglage q)^\ aus Gl. (514) zu: 



V 



(517) 



Ist die mittlere Änderung der Auftriebszahl der Flügelenden, die ein 
Knderausschlag der Quersteuer zur Folge hat, ^r^ und erstrecken sich 
die Querruder über einen Bruchteil x der Spannweite, so ergibt sich 
das Moment der Querruder zu: 



^ri'KF'(l — Y)6;(>.t?«kgm (518) 

erreicht also, wie selbstverständlich, 
einen Größtwert x~l, d. h., wenn die 
Querruder die ganze Breite einnehmen. 
Freilich ist, wie aus der Darstellung von 



0^ 



0.4 



0,3 



A^) 



X 



C-i) 



(519) I ^-^ 



über X in Fig. 43 hervorgeht, der Ge- 
winn, den sehr breite Querruder gegen- 
über schmäleren bringen, infolge ihrer 
kleinen Hebelarme nur gering und läßt 
sich in Anbetracht der Erschwerung der 
Konstruktion und der Ruderbetätigung 



0,1 




Fig. 43. — > X 

Die Grö£e des Verwindnngsmomexxts in 
Abhängigkeit von der verhältniimftßigen 
Breite der Qaermder. 
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niclit rechtfertigen. Es ist kaum zu empfehlen, selbst wenn außerordent- 
licher Wert auf Wendigkeit gelegt wird, über ä = y hinauszugehen, 
d. h., den Querrudern eine Breite von mehr als ein Viertel der Spannweite 
zu geben. 

Für einen Eindecker liefert Gl. (517) mit Gl. (460) und (518): 

Der erste Faktor wird, da Jrj < 0,30 mindestens gleich Eins, Y(x) höch- 
stens gleich ein Drittel, ^^zui ^ -3- ^^®^ 

^ ^n«"^- (521) 

Die Zeit zum Umlegen um etwa ^ (60®) beträgt also mindestens eine 

Sekunde für geringe (^ 10 m), zwei Sekunden für mittlere (^ 20 m) und 
drei Sekunden für große Spannweiten (> 30 m). Dabei ist hervorzu- 
heben, daß große Geschwindigkeit der „Wendigkeit^^, Gl. (521), zuträg- 
lich ist, die „Wendung^^ selbst abei". Gl. (516), verzögert. Da letztere im 
allgemeinen länger dauert als das Umlegen, ist im allgemeinen eine 
Verringerung der Geschwindigkeit von Vorteil. Freilich sinkt auch mit 
zunehmendem Anstellwinkel der durch den größten Ruderausschlag ver- 
fügbare Betrag ^17. Denn wenn der Anstellwinkel bereits an sich groß ist, 
die Auftriebszahl also ihrem Größtwert bereits nahe ist, so kann der 
Ruderausschlag nach unten auf der einen Seite nicht mehr einen gleichen 
Zuwachs bringen, als der Ausschlag nach oben auf der andern Seite die 
Auftriebszahl herabsetzt. Dann erfolgt also auch aus diesem Grunde das 
Umlegen langsamer bei Verminderung der Geschwindigkeit. Aber wir 
müssen uns auch gegenwärtig halten, daß das mit GL (517) gegebene 
Maß der Wendigkeit sich auf Indifferenz bezieht; daß also bei labilen 
Flugzeugen das Quersteuermoment in seiner Wirkung noch erheblich vom 
labilisierenden Moment p^ und bei stabilen Flugzeugen, wenn der Führer 
gleichzeitig das Seitensteuer austritt, vom stabilisierenden Moment p^ 
unterstützt wird. 



G. Folgen mangelhafter Symmetrie des Flugzeugs. 

Die Abhängigkeit der Wendigkeit von der Geschwindigkeit und alle 
die hiermit zusammenhängenden verwickeiteren Beziehungen zwischen 
Höhen- und Seitensteuerbetätigung bei Drehungen um große Winkel 
machen sich schon bei kleinen Winkeln geltend, wenn das Flugzeug nur 
einen Motor hat. Denn dann bedeuten Drehungen um Achsen, die zur 
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Rotationsachse yon Motor und Schranbe senkrecht stehen, Änderungen 
des statischen Moments der Bewegungsgröße der umlaufenden Massen. 
Und diese Änderungen haben als Reaktion ein Eraftepaar zur Folge, das 
eine Drehung senkrecht zu der erwünschten herbeiführt. Diese Wirkungen 
sind besonders bei Anwendung von Rotationsmotoren, die natürlich er- 
heblich größere Trägheitsmomente besitzen als Standmotoreu, sehr stö- ) 
rend. Man erhalt dann fQr den üblichen Drehsinn der Schraube (Uhr- 
zeigersinn gesehen in der Flugrichtung) bei einer Wendung nach links 
ein Drehmoment, welches das Flugzeug aufzurichten sucht; bei einer 
Wendung nach rechts ein Moment, welches den Anstellwinkel zu ver- 
kleinern sucht. Und umgekehrt rufen beträchtliche Drehungen um die 
wagerechte Achse, wie sie z. B. bei dem üblichen Schwanzflossentyp 
beim Anheben des Schwanzes bei Beginn des Starts stattfinden, merk- 
liche Eraftepaare um die Lotachse hervor, welche das Flugzeug (beim 
üblichen Drehsinn der Schraube nach links) zu schwenken suchen. 
Diese rein dynamischen Einflüsse kann man difrch Einschaltung einer 
Übersetzung zwischen Motor und Schraube, die ja auch hinsichtlich der 
Steigerung des Wirkungsgrades der Schraube und der Ausnützung des 
Habvolumens durch Erhöhung der Motordrehzahl von Vorteil ist, erheb- 
lich müdem; ja, wenn die Trilgheitsmomente der entgegengesetzt um- 
laufenden Massen von Motor und Schraube den Drehzahlen (dem Über- 
setzungsverhältnis) umgekehrt proportional sind, verschwindet die dyna- 
mische Beeinflussung des Flugzeugs vollkommen. Nicht beseitigen läßt 
sich jedoch die Reaktion der Luft auf die Schraube, der man durch eine 
leichte Yerwindung der Tragflächen begegnen muß. Dies geschieht ge- 
wöhnlich von vornherein durch die Art der Verspannung der Zelle, indem 
man bei Flugzeugen mit nur einer Schraube vom üblichen Drehsinn 
den Hinterholm der rechten Flügelhälfte ein wenig höher legt als 
den der linken. Dadurch wird links der Auftrieb stärker als rechts 
und damit die Wirkung der Luft auf die Schraube ausgeglichen. 
Denn dieser äußert sich entsprechend der Rechtsdrehung der Schraube 
ebenso, als ob bei wagerechter Lage desselben gegen das rechte Blatt ein 
sehr kräftiger Luftstrom von unten, gegen das linke von oben bliese. 
Solange der Motor mit voller Drehzahl läuft, zeigt also das Flug- 
zeug das Bestreben, sich nach links zu neigen, und ist nicht das Flug- 
zeug von vornherein in der angegebenen Weise verspannt, so muß man 
während des ganzen Fluges ein wenig nach rechts verwinden. Diese Ver- 
windung hat nun, gleichgültig, ob sie von vornherein oder erst während 
des Fluges durch einen Quersteuerausschlag herbeigeführt wird, natür- 
lich auf der stärker tragenden Flügelhälfte einen größeren Widerstand 
zur Folge, als bei der schwächer tragenden, und dementsprechend muß 
dauernd ein entgegengesetzt gerichtetes Moment mit Hilfe des Seiten- 
Bader, Onrndlagen der Flagfeechnik. 9 
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Steuers ausgeübt werden. Die durcli Quersteuer- und Seitensteuerausschlag 
bedingten Abweichungen der Symmetrie des Flugzeugs haben natürlich 
nun den Einfluß^ daß Geschwindigkeitsschwankungen seitliche Richtungs- 
und Lagenänderungen herbeiführen können usf. Aber diese Wirkungen 
sind so geringfügig, daß es sich nicht lohnt, sie quantitativ zu verfolgen 



VlII. Anlauf und Landung, 
A, Allgemeines. , 

In den vorhergehenden Kapiteln haben wir alle Grundlagen für die Be 
rechnung derjenigen Teile des Flugzeugs, die beim Flug eine Bolle 
spielen, gegeben. Wir haben nunmehr nur noch die Vorgänge bei An- 
lauf und Landung zu beschreiben; um daraus die letzten konstruktiven 
Folgerungen zu entnehmen, die sich auf die Anlauf- bzw. Landevorrich- 
tungen beziehen. Wir woUen uns dabei auf diejenigen Vorrichtungen be- 
schränken, die bei der Bewegung* auf festem, unbeschneitem Boden er- 
forderlich sind. Daraus werden sich ohne weiteres Richtlinien für Schwim- 
mer- bzw. Kufenkonstruktionen ergeben für See- bzw. Schneeflugzeuge. 
Die Vorgänge beim An- und Abwassern bei verschiedenem Seegang sind 
freilich so verwickelt, daß endgültige, unbestrittene Grundlagen für die 
Konstruktion von Schwimmern überhaupt noch nicht aufgestellt werden 
können. 

Es ist selbstverständlich, daß man durch Verkürzung von Anlauf und 
Auslauf die Abmessungen der Flugplätze auf ein geringstes Maß herab- 
zudrücken bestrebt ist. Man wird also für den Anlauf die Reibung, die 
durch den Auflagedruck des Flugzeugs auf den Boden hervorgerufen 
wird, so klein, für den Auslauf so groß als möglich zu machen suchen. 
Denn beim Anlauf erfordert die Reibung einen Energieaufwand, der 
zweckmäßiger zur Beschleunigung des Flugzeugs verwendet wörde, wah- 
rend man beim Auslauf die Verzögerung so schnell als möglich zu voU- 
ziehen sucht. Li jedem FaU wird man das Flugzeug, um es nicht an un- 
vorhergesehenen Oeländewellen Stößen auszusetzen, so kurz als möglich 
mit dem Boden in Berührung lassen, es also beim Anlauf abheben, so 
bald die kleinste Geschwindigkeit erreicht ist, die zum Schweben in 
Bodennähe gerade erforderlich ist imd bei der Landung nicht eher in Be- 
rührung mit dem Boden kommen lassen, als bis die Geschwindigkeit auf 
eben dieses Maß herabgesetzt ist. Manche Führer ziehen freilich beim 
Start vor, das Flugzeug nicht vom Boden weg mit dem größten Anstell- 
winkel, der geringste Vortriebsleistung fordert und daher die Erreichung 
kürzester Steigzeiten gestattet, steigen zu lassen, um durch die Steige- 
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rung der „Wendigkeif', die, wie wir feBtstellten, mit der Geschwindig- 
keit wächst, Bodenhindernissen aasweichen und atmosphärische Störungen, 
die gerade in Bodennähe sehr häufig sind, eher überwinden zu können. 
Für die Konstruktion der Anlaufvorrichtung kommt jedoch lediglich die 
geringste Schwebegeschwindigkeit in Frage, mit der der Führer das Flug- 
zeug „abheben'^ kann, und was nach dem Abheben geschieht, ist aus- 
schließliche Sadie des Führers und hat mit dieser Konstruktion gamichts 
zu tun. * unbedingt unrichtig ist es jedoch, in Anbetracht der schon er- 
wähnten Gefährdung des Flugzeugs durch Stoße, deren Stärke bekannt- 
lich mit dem Quadrat der Geschwindigkeit wächst, bei der Landung 
(„BoU-Landung^^ das Flugzeug bereits in Berührung mit dem Boden 
kommen zu lassen, bevor seine Geschwindigkeit durch den Luftwider- 
stand nicht soweit herabgesetzt ist, daß man es durch weitere Yergröße- 
rui^ des Anstellwinkels nicht mehr über dem Boden schwebend er- 
halten kann. 

Die Verkürzung der Anlaufstrecke fordert harten, ebenen Boden und 
elastische. Räder mit ausgezeichneter Lagerung; während die Auslauf- 
strecke um so geringer wird, je weniger fest der Boden und je größer die 
Reibung der Stützpunkte des Flugzeugs ist. Bei Fahrzeugen jeder Art 
vergrößert man die Reibung der Stützpunkte durch Bremsen. Im all- 
gemeinen hat ein Flugzeug nur drei Stützpunkte, die ja auch zur statisch 
bestimmten, stabilen Abstützung des Schwerpunkts gegenüber der Schwer- 
kraft genügen, wenn die Lotrechte durch den Schwerpunkt innerhalb 
des durch die drei Stützpunkte bestimmten Dreiecks liegt. Aus Sym- 
metriegründen liegt dann einer dieser Stützpunkte in der Symmetrie- 
ebene selbst, während sich die beiden andern in gleichen Abständen 
rechts und links von der Symmetrieebene befinden. Auf diese beiden 
Punkte kommt immer der größte Teil der Last, gleichgültig, ob der 
dritte Stützpunkt vor oder hinter beiden liegt. Die beiden Stützpunkte 
werden gebildet von zwei Laufrädern, die federnd gelagert sind. Da sie die 
Hauptlast tragen, li6gt es nahe, an ihnen die Bremsen angreifen zu lassen, 
da die Bremswirkung natürlich mit dem Auflagerdruck des gebremsten 
Rades zunimmt. Aber da die Räder keine gemeinsame Achse haben, 
man also jedes Rad für sich abbremsen müßte, läuft man immer Ge- 
fahr, daß die Bremswirkung auf beiden Seiten nicht durchaus gleich 
ist und daher beim Landen unerwünschte, ja verhängnisvolle Wendungen 
des Flugzeugs eintreten.^) Gelingt es nicht, diese Gefahr zu umgehen, 
so ist man zur Verkürzung des Auslaufs darauf angewiesen, ledig- 



1) Verfasser hat der Lnftverkehrs-Gesellschaft (L. V. G.), Berlin , einen Schutz- 
anspruch übergeben, wonach die mit dem Seiteneteuerfaßhebel regelbare Brems- 
Tvirknng bewußt zur Richtungsänderung beim Ausrollen herangezogen wird. 

9* 
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lieh die Reibung des dritten Stützpunktes zu erhohen ^ da die von 
diesem geübten verzögerten Kräfte infolge ihrer Lage in der Symmetrie- 
ebene DrehuDgen nicht zur Folge haben können. Man wird also die rol- 
lende Reibung, die auch der dritte Stützpunkt beim Anlauf haben muß; 
beim Auslauf durch gleitende ersetzen, indem man das Rad abbremst 
oder durch eine Kufe (y^Hemmschuh^^) ablöst. 

B. Anlauf. • 

Bezeichnen wir nach Fig. 44 mit P\ die Auflagekraft und mit d\ den 
Abstand derselben vom Schwerpunkt, für den (die) vor dem Schwerpunkt 
liegenden Stützpunkt(e) und analog P\\. dji für die hinter dem Schwer- 
punkt wirksame Stützkraft, so 
ist bei Reibungszahlen /i|/ij) 
das* Moment aller Kräfte in 
bezug auf den Schwerpunkt^ 
wenn dieser cm über dem 
Boden liegt: 

- c(P,^, + P„^„) = 0. (522) 

Läßt man die meist sehr kleine 
^^ ^ Exzentrizität des Schubes s 

dient der Beredmang der Aanagerkr&fte und der Ton Urnen auBcr acht, und nimmt an. Wie 
wachgerufenen Momente und Beibungskräfte ffir Anlauf und -j^ J^^^ indifferenter Schwer- 

Auslauf. J . 

punktslage bei beliebigem An- 
stellwinkel zutrifft, daß auch das Moment der Luftkräfte in bezug auf 
den Schwerpunkt verschwindet, so besteht die Beziehung: 

Die Stützkraft vor dem Schwerpunkt wächst also beim Beginn der Be- 
wegung durch das negative Moment der Reibungskräfte, und dement- 
sprechend nimmt die Stützkraft hinter dem Schwerpunkt ab, ja sie ver- 
schwindet, wenn der Abstand der vorderen Stützkraft sehr gering </| ^ ff| • c 
ist. Dies zeigt die Möglichkeit, den dritten Stützpunkt, der für den Aus- 
lauf möglichst große verzögernde Kräfte liefern soll, von vornherein als 
Eufe auszubilden, da bei verschwindendem Auflagedruck beim Anlauf 
seine Form keine Rolle spielt. In der Tat hat man bei fast allen bis- 
herigen Flugzeugtypen diesen Sonderfall, daß der hinter dem Schwer- 
punkt liegende Stützpunkt mit Hilfe des ebenfalls hinter dem Schwer- 
punkt liegenden Höhensteuers durch die Wirkung des Schraubenwindes 
aus dem Stand heraus vom Boden abgehoben wird, das Flugzeug also 
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beim Anlauf nur durch die kurz vor dem Schwerpunkt liegende Laufrad- 
achse gestützt wird. Ja, man kann natürlich entsprechend der beti^ht- 
lichen Wirkung des Schrauben windes den Betrag d\^ (i\c erheblich über- 
schreiten (man geht in der Praxis bis d\ » 0,25 c) und erhält dadurch^ 
wie erwünscht, größere Auflagekräfte für die Kufe beim Auslauf, worauf 
wir später zurückzukommen haben. Andrerseits ist es eben nur dann zu- 
lässig, den Auflagedruck P)| zum Verschwinden zu bringen, wenn auch 
das Seitensteuer im Schraubenwind liegt. Denn nur dann genügt das 
Seitensteuer, bevor das Flugzeug erhebliche Fahrtgeschwindigkeit hat, 
dazu, Richtungsänderungen, wie sie gerade während des Anlaufs durch 
Bodenunebenheiten eintreten, wieder rückgängig zu machen. Liegt das 
Seitensteuer nicht im Schraubenwind, so muß das Flugzeug während des 
Anlaufs mit Hilfe des in der Symmetrieebene gelegenen Bades gelenkt 
werden, und man hat daher diesem einen hinreichenden Auflagedruck zu 
geben, der andererseits nicht zu groß sein darf, damit die Steuerung des 
Bades selbst nicht zu sehr erschwert wird. 

Neben der Momentengleichung haben wir nun noch für den Anlauf 
die Gleichui^ der senkrechten und wagerechten Kräfte aufzustellen. Wir 
bezeichnen nun Geschwindigkeit, Auftriebszahl, Anstellwinkel, Luft- 
dichte usf. beim Schweben in Bodennähe mit geringster Geschwindigkeit 
mit Index 0, Auftriebszahl und Anstellwinkel beim Bollen mit Index 1. 
Dann ergeben sich fiir die lotrechten Kräfte die Gleichungen 

(624) e-a,f.».' - P, + fi + Vil/,'' (625) 

P, + P„ _ S [1 - I . (i)-] . (626) 

Für die Bewegungsgleichung, aus der die Länge der Anlaufstrecke zu 
berechnen ist, haben wir nun noch eine Annahme über die Änderung 
der Schraubenzugkraft mit der Geschwindigkeit zu-^ machen. Diese ist 
natürlich ausschließlieh von der Charakteristik des Propellers abhängig. 
Das Drehmoment des Motors ist unveränderlich, und die Tourenzahl 
ändert sich daher umgekehrt proportional der Wurzel aus der Dreh- 
momentenzahl (i^ die zunächst nur sehr wenig, bei größeren Geschwin- 
digkeiten jedoch stark abnimmt. Zeichnet man dementsprechend den 
Schub für unyeränderliches Drehmoment in Abhängigkeit von der Ge- 
schwindigkeit auf, so ergibt sich etwa eine Parabel mit dem Scheitel 
auf der Ordinatenachse, und wenn wir wieder mit 8^ die der geringsten 
Schwebegeschwindigkeit in Bodennähe entsprechenden Schubkräfte be- 
zeichnen, erhalten wir für den Schub in Abhängigkeit von der Ge- 
schwindigkeit die Gleichung: 

Ä-S,(l + i[l-(^)']). (527) 
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Nun haben wir fflr den Anlauf die Gleichung: 

|.^-S-3e,.(»o«»-(P,/., + P„W,). (528) 

Wir dividieren nun durch das Gewicht und erhalten mit der Definition 
(295) und Gl. (524), (526), wenn, wie aus der Forderung geringer Be- 
trage der Reibung folgt, die Reibungszahlen ft| und ^n gleich sind: 

i.||-,.(l +*[l-(l)T)-|.(^)'-4l-|(l)']. (529) 

Führen wir nun links das Differential der Anlaufstrecke a^ selbst und 
der Geschwindigkeitshohe h Gl. (327) ein: 

2v — 

und trennen rechts nach Veränderlichen und Unveränderlichen; 

».■3^(fJ*-«.a+»)-»'-[»«.+|-|..]©" (631) 

so ergibt sich mit den Definitionen: 

(532) «, - <To(l + Ä) - /t 83_A;-<To + |-|.ft (533) 



die Anlaufstrecke aus dem Integral: 



D. % 






l-ta^') (6M) 



rasO 

Im besonderen ist für D^ « D^ mit der Definition (294): 

(535) «o-SSo-^^o-^o »o-*-<^o + ^o-f*- (536) 

In erster Linie ist also die Anlaufstrecke proportional dem Quadrat der 
zum Schweben in Bodennähe erforderlichen Mindestgeschwindigkeit, d. h. 
bei gegebenem Größtwert der Zellenauftriebszahl proportional der Flächen- 
belastung. Es ist selbstverständlich, daß eine Steigerung der Geschwin- 
digkeit über dies Maß eine Verlängerung des Anlaufs mit sich bringt, 
die sich aber, wie wir oben schon ausf&hrten, nicht rechtfertigen läßt. 
Der Einfluß aller anderen Größen ist weniger leicht zu überblicken, es 
läßt sich nur von Fall zu Falb entscheiden, indem msua in GL (533) 

<^^ |-£-fcT7 ^^-® + ^ + 3--(|r (^^«) 

1) Für die Berechnung mit dem Becbenschieber ist statt des natürlichen der 
BriggBohe Logarithmus einzufahren. Nach der Definition rc <» e^' «» 10 ^* ist 
lg « » lg « • In a;, also In o; »» lg a;/lg e, e » 2,718 lg « » 0,484. 
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einführt^ ob eine Yerkleinerang des Anstellwinkels beim Anlauf Vorteile 
mit sieb bringt oder nicht Denn der Luftwiderstand wird natürlich da- 
durch herabgesetzt, der Rollwiderstand aber erhobt, da die Auftriebs- 
kräfte die Stützkrilfte nicht so stark erniedrigen, als wenn man mit 
größtem Anstellwinkel anrollt. Über den Einfluß der anderen Größen 
kann man sich jedoch'^ein Bild machen, wenn man den Logarithmus in 
GL (534) in Reihen auflöst: 

«.-*»[¥ + r(^. + ^- ••)]• (539) 

Dann zeigt sich, daß die Anlaufetrecke in erster Linie umgekehrt pro- 
portional der Große fL, Gl. (532) and damit im wesentlichen dem Betrag 
00 ist. Nun ist der Schub: 

(540) So-| <,.-^„!^.§ (541) 

um so beträchtlicher, je größer die Nutzleistung und je geringer die Ge- 
schwindigkeit ist Die Anlaufstrecke ist also wesentlich der Leistungs- 
belastung proportional und wächst um so stärker mit dieser, je größer 
die Geschwindigkeit ist, bis zu der das Flugzeug beschleunigt werden 
muß. Sie wächst also nahezu mit der dritten Potenz dieser Geschwindig- 
keit^ da sie in erster Linie der Flächenbelastung und damit dem Quadrat 
dieser Geschwindigkeit proportional erkannt wurde. 

Diese Beziehungen gelten streng nur für Windstille. Bei Wind ist die 
Geschwindigkeit v gegenüber der Luft nach Größe und Richtung von 
der Geschwindigkeit u gegenüber dem Boden yerschieden. Im besonderen 
gilt bei dem üblichen Start gegen Wind, also ohne Unterschied der 
Richtung, wenn w m/sk die Windstärke bezeichnet: 

V »»u + w dv ^ du (542) 

and damit ändert sich Gl. (530) wie folgt: 

~g ' di'^'g' udt '~ g'da„ "^ ^' da„\%) ~g ' don* ^ ^ 

Die Anlaufstrecke wird also, wie sich von selbst versteht, bei Gegenwind 
kleiner; und zwar aus doppelten Gründen: einmal, weil das Integral über 
GL (534) nicht zwischen und Vq sondern zwischen w und Vq zu nehmen 
ist und dann, weil von dem so schon geringeren Wert des Integrals des 
eisten Gliedes noch das Integral über das zweite Glied abgezogen wer- 
den .muß. Wir erhalten also statt Gl. (534) für die Anlaufstrecke: 



a^ — 
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Wir erkennen ohne weiteres, daß der Einfluß der Veränderung der un- 
teren Integralgrenze, da % erheblicli größer ist als S3, Ton verschwinden- 
der Bedeutung ist^ und daß wir völlig genau genug den Unterschied der 
An] auf strecken bei Windstille und bei Gegenwind demnach ausdrücken 
dürfen mit dem zweiten Glied von Gl. (544): 



^a„=« — 






. In 



(545) 



Diese Gleichung ist ausschließlich auf ihre Voraussetzung, daß der Start 
entgegen der Windrichtung ausgeführt wird, eingeschränkt und kann 
nicht etwa für die Berechnung der Verlängerung des Starts durch Rücken- 
wind dienen, da der Ansatz nicht gültig ist, wenn, wie bei Beginn des 
Starts mit Rückenwind, die Tragflächen von hinten angeblasen werden. 



C, Landung. 

1. Abfangen. Nächst dem Anlauf bietet die Landung für den Flug- 
zeugführer die schwerste Aufgabe. Denn das Fliegen selbst erfordert, da 
der Luftraum nach allen Richtungen freie Bahn bietet, keine besondere 
Geschicklichkeit, wenn wir von den besonderen Anforderungen des Luft- 
kampfes abgesehen. Zum richtigen Ansetzen und Durchführen der Lan- 
dung ist jedoch eine Urteilsfähigkeit nötig, in der Abschätzung der Ent- 
fernung vom Boden und der Geschwindigkeit des Flugzeugs, die erst 
durch längere Übung erworben werden kann. Und diese Übung ist es, 
die in erster Linie die Fliegerschule dem angehenden Flieger zu bieten 
hat. Die La.ndung beginnt eigentlich schon mit dem Abstellen des Mo- 
tors. In dem Augenblick, wo der Führer den Gleitflug ansetzt, muß er 
den in Aussicht genommenen Landungsplatz bereits scharf ins Auge 
fassen, denn es genügt nicht, daß man den Platz überhaupt erreicht, d. h. 
über ihm geringe Flughöhe hat: Das Flugzeug muß an der Platzgrenze 
wenige Meter über dem Boden ankommen, so daß ihm eine beträchtliche 
Strecke entgegen der Windrichtung zum Abfangen, Ausschweben, Auf- 
setzen und Ausrollen zur Verfügung steht (Fig. 45). Die Geschwindigkeit 
am Ende des Gleitflugs darf natürlich nicht so groß sein, daß das Aus- 
schweben über den 

AusroBen Avfsthen ^ A ueachwOen ^ A bfangen ^ Gleäflug^^ Ländeplatz hinaUSführt. 

Aber nicht nur zu grpße, 
sondern auch zu kleine 
Geschwindigkeiten am 
Ende des Gleitflugs muß 
man meiden; denn wenn 



Fig. 45. 
Der Verlauf einer Landung. 



1 
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ich den Gleitflug bereits mit dem größten zulässigen Anstellwinkel 
mache, so steht mir am Ende des Gleitflugs zum Aufrichten des 
Flugzeugs keine Zusatzkraft zur Vergrößerung des Auftriebs beim Ab- 
fangen zur Verfügung. Eine vorbildliche Landung wird so verlaufen, 
daß man gegen Schluß des Gleitflugs dem Flugzeug einen großen, 
aber nicht den größten zulässigen Anstellwinkel gibt, es daher in- 
folge seiner geringen Geschwindigkeit nach dem Abfangen nur kurz 
ausschwebt bis der größte zulässige Anstellwinkel erreicht ist, aus sehr 
geringer Höhe aufsetzt und dementsprechend auch nach sehr kurzer Zeit 
zum Stehen kommt. *Denn wenn beim Abfangen die Geschwindigkeit 
gering ist, so ist auch die zur Flugrichtungsänderung erforderliche Zen- 
tripetalkraft, und damit die zusätzliche Belastung der Tragflächen, klein. 
Für diese Zentripetalkraft gilt: 

C-f.J (546) 

wenn JR den Krümmungsradius der Flugbahn bezeichnet. Dieser Krüm- 
mungsradius steht nach GL (393) zum Abfanggefalle h in der Beziehung : 

f)^R'Y' (547) 

Und wenn wir noch das Lastvielfache, das die Tragflächen während des 
Abfangens aufzunehmen haben, mitn bezeichnen, so erhalten wir schließlich: 

(548) (n-l).G-^-fi ^-|^-(7i4r)- (549) 

Hierin ist v • f, wie wir schon auf S. 105 ausgeführt haben, die „Sink- 
geschwindigkeit'* während des Gleitfluges. Und diese wächst schnell mit 
Verkleinerung des Anstellwinkels; denn wenn, wie gewöhnlich, der größte 
zulässige Anstellwinkel auch den verhältnismäßig geringsten Widerstand, 
und damit den geringsten Gleitwinkel, Gl. (360), mit sich bringt, so nimmt 
mit Verkleinerung von a sowohl v wie auch s zu. Je steiler also der 
Gleitflug war, und je kleiner das zur Verfügung stehende Gefälle (d. h. 
je näher am Boden der Führer abfängt), um so größer ist die Bean- 
spruchung des Fachwerks der Zelle; denn um so größer sind sowohl die 
zur Richtungsänderung erforderlichen Zentripetalkräfte und in Überein- 
stimmung hiermit die durch Vergrößerung des Anstellwinkels verfügbaren 
Auftriebskiufte. 

2. Ausschweben. Ist durch das Abfangen die Flugrichtung in die 
Wagerechte eingedreht, so vermindert sich durch den Luftwiderstand 
langsam die Geschwindigkeit. Nach dem Abfangen hat also der Führer, 
um in geringer Höhe über dem Boden zu bleiben, den Anstellwinkel zu- 
nächst schnell herabzusetzen und dann in entsprechendem Maß wieder 
langsam zu vergrößern. Denn keinesfalls soll bei der Landung der Boden 
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berfihrt werden, so lange man das Flngzeng eben noch schwebend er- 
halten kann. Denn wie gesagt, wächst mit der Geschwindigkeit außer- 
ordentlich schnell die Heftigkeit der Stöße, denen das Fahrgestell, und 
damit das Flugzeug, durch Bodenunebenheiten ausgesetzt ist. Zur Be- 
rechnung der Strecke, die das Flugzeug während des Ausschwebens zu- 
rdcklegen muß, bis es die geringste Schwebegewindigkeit erreicht hat, 
genügen wieder zwei Gleichungen. Aus der Schwebebedingung; 

ö-9eo»* (550) 

ergibt sich die Beziehung zwischen AnstellwinkeL und Greschwindigkeit, 
deren Einf&hrung in: 

ergibt. Ffihren wir hier wieder nach GL (530) den Weg selbst als 
Abhängige ein, so erhalten wir schließlich mit dem Differential der 
Gl. (550): 

(553) t;».dg + D2»dt;-0 -Drfe=j-~dD (554) 

^.-^;^l^-i:;r:^'^rÄr^'^^t'^' (555) 



^gQj^V 4^-^o'® + * 3Co'3 



3. Aufsetzen. Hat auf diese Weise das Flugzeug die geringste 
Schwebegeschwindigkeit erreicht, so kommt mit dem weiteren Sinken 
des Auftriebs die Erdbeschleunigung zur Geltung, und das Flugzeug 
wird in einer Art Fallparabel „durchsacken^ bis es auf den Boden auf- 
trifft und die Auf lagerkräfte allmählich das Gewicht aufnehmen. Aus der 
NichterfiUlung der Schwebedingung, GL (524), folgt die Vertikalbeschleu- 
nigung, wenn wir für eine erste Näherung die Änderung der Widerstands- 
zahlen durch die Flugrichtungsänderung außer acht lassen: 

f-g-G^-DoPo«*, (556) 

während die wagerechte Verzögerung 

- Ol my- - 1 f: - lö" - -©■ <*^«> 

beträgt. Daraus erhalten wir die Geschwindigkeit in Abhängigkeit von 
der Zeit, die uns in Anbetracht der GL (556) allein interessiert: 

t^^.i^UL.^c^'^i^Ul (559) 
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und wenn wir diese nun in GL (556)^ die sich ebenfalls durch die Nähe- 



V 



rung — s 1 zu JL . ^ ». Pq' — <?' ^ o % — ^ 



Jäi'-^^^-^ • (560) 

yereinfsEtchen läßt^ einf&hren: 

(561) J-^-^-'o-gi «--^o-^ (562) 

ei^ibt sich die lotrechte Geschwindigkeit in Abhängigkeit von der Höhe 
^j um die die Maschine durchsackt, durch abermalige Integration: 

• $-/«,. d^-.,.^^--(/|:.g'. (563) 



Nun ist es nicht die lotrechte Geschwindigkeit, mit der das Flugzeug 
au&etzt, sondern ihr Quadrat, das die Stärke der damit verbundenen 
Stöße bestimmt, und man macht dementsprechend Vorschriften über die 
Größe der vom Fahrgestell zu fordernden Federungsarbeit, indem man 
diejenige Höhe angibt, für die beim freien FaU des Flugzeugs ohne hori- 
zontale Geschwindigkeit der Stoß eben gerade noch elastisch aufgenom- 
men werden soU. Bezeichnen wir diese Höhe mit l), so entspricht dieser 
ein Arbeitsvermögen der Fahrgestellabfederung: 

^-ö-^-ö.^ (564) 

und hieraus ergibt sich als Beziehung zwischen dem „Aufsetzgefälle^^ ^ 
und dem GefäUe f) 

^-T-^^V¥.r=-Oßn]/^^.W. (565) 

Läßt der Führer das Flugzeug aus größerer Höhe als dem hier ange- 
gebenen Wert ^ am £nde des Ausschwebens &Uen, so wird der Stoß 
nicht mehr rein elastisch durch die Federung übernommen, sondern zum 
Teil hart auf die FahrgesteUverstrebung und die damit in Verbindung 
stehenden Fachwerksteile übertragen, um nun konstruktiv das Arbeits- 
vermögen des Fahrgestells zu berechnen, woUen wir annehmen, daß im 
ruhigen Stand eine meßbare Durchbiegung der Fahrgestellabfederung 
gerade eben noch nicht stattfindet; daß also die Montierungsspannungen 
so groß sind, das Gewicht des Flugzeugs gerade eben aufzunehmen. Be- 
zeichnen wir diese Spannung, die natürlich auf beliebig viele Organe ver- 
teilt werden kann, mit P^ und bei größter Durchbiegung mit P, und 
die diesen Spannungen proportionalen Durchbiegungen mit f^ bzw. /*, so 
ist die verfügbare Federungsarbeit, die dem mit Gl (564) geforderten 
Arbeitsvermögen Ä gleich sein soU: 



140 Vm. Aslanf imd Ludoiig 



A^?^^?^. (566) 

Di« Arbeit P^- ^ ißt beim Einbau der elantiurhen Oigme Tom Arbeiter 
za leieteiL D» wir annehmen, daS 

P.^G (567) 

also die Darchbiegang /^ Ton Tomherein TOibanden iat^ bedeutet: 

n-f-U (568) 

die wahmebmbare Dnrcbbiq^ailg, die natOrlich aach einen bestimmten 
Betrag nicht fiberBchreiten dar! Da diese Hnbbegr^izang wesentlich 
die Abmessongen des Fahrgestells bestimmt^ und außerdem ein bestimmtes 
Arbeitsrermögen A gefordert wird, ergeben sich die Dimensionen der 
elastischen Ornne p ^ a 

ans diesen Beziehungen unter der Voraussetzung der Proportionalität der 
Federkraft P mit dem Federweg f mit den GL (564) and (566) bis (568): 

^-^. ö- ^^ (/»-/•.*) = ^^-/i-(/i + 2/i) (570) 

r.-lj^- (571) 

4 Ausrollen. Sobald das Flugzeug den Boden berührt hat, wird es 
nicht nur durch den Luftwiderstand^ sondern auch durch die Beibung 
TerzSgert^ die die mit wachsendem Auflagedruck den Boden berührenden 
Stützpunkte erfahren. Ja^ man wird sogar diese Reibung durch Anord- 
nung von Bremsen oder gar Hemmschuhen (Kufen) möglichst stark er- 
höhen, um nicht einen Auslauf von einigen hundert Metern, der über 
die Grenze des Flugplatzes hinausführen konnte, zu erhalten. Natürlich 
gilt auch für den Auslauf die Momentengleichung, die wir in Anlehnung 
an Fig. 44 mit GL (523) für den Anlauf aufgesteUt hatten ßLr den Fall/ 
dafi das Moment der Luftkräfte und der Schraube in bezug auf den Schwer- 
punkt verschwindet. Da dies zumal bei indifferentem Gleichgewicht, bei 
abgestelltem Motor selbst für exzentrische Schublage, der Fall ist, hat 
hier GL (623) fast strenge Gültigkeit. Neben der Momentengleichung 
haben wir nun. noch die Gleichung der senkrechten Kräfte 

(?-P, + P„ + D,9,t;« (572) 

und die Gleichung der wagerechten Kräfte 

für die eigentliche Bewegungsgleichong anzuschreiben. Aus der Ein- 
führung von Gl. (523) und (572) in GL (573) ergibt sich mit der Definition: 



G. Landnng J41 






und wenn wir hier wieder statt der Zeit den Weg einführen, erhalten 
wir für die Auslaufstrecke: 



•=o 



a h I ^ ^"o ' *?- . ^« In /'l _^' 4- M . 



v = Vo 



», U ) 



(577) 



Die Formel ergibt bei D, — Dg fdr @ => e, einen unbestimmten Ausdnick 
\, der nach Differentiation Ton Nenner und Zähler bestimmt wird zu: 

«»-r-^- (578) 

In diesem Fall ergeben sich also unzulässig große Auslaufstrecken. In 
der Tat ist aber bei gleicher Reibungszahl der Stützpunkte (S gleich 
dieser Reibungszahl selbst und damit wirklich in der Größe von e. Man 
sieht sich also gezwungen, zur Verkürzung der Anlaufstrecke @ einen 
wesentlich größeren Betrag zu geben. 

Diesem Zwecke dienen Verkleinerung des Nenners und Vergrößerung 
des Zählers. Es ist ersichtlich der Verkürzung des Auslaufs zuträglicher, 
die Reibung des Stützpunktes bzw. der Stützpunkte, die vor dem Schwer- 
punkt liegen, durch Bremsung zu erhöhen — denn dadurch wird das dritte 
Glied des Nenners negativ ~, als die hinter dem Schwerpunkt liegenden 
Stützpunkte abzubremsen. Es ist also die übliche Anordnung einer Kufe 
hinter den Laufrädern als drittem Stützpunkt nicht sehr vorteilhaft, selbst 
wenn zur Vergrößerung des Nenners von E der Abstand d\ des Schwerpunkts 
hinter der Laufradachse sehr groß gemacht wird. Das beruht darauf, daß 
die Eufe durch das negative Moment der an ihr wirksamen Reibungs- 
kraft sich selbst um so mehr entlastet, je stärker eben diese Kraft ist. 
Das Umgekehrte tritt natürlich ein, wenn der dritte Stützpunkt und da- 
mit auch der Schwerpunkt vor der Laufradachse liegt. Dann bewirkt eine 
Vergrößerung der Reibung an diesem eine Erhöhung seines Aufl^er- 
drucks usf. Es kann also leicht vorkommen, daß dieser dritte Stützpunkt, 
wenn seine Auflagerfläche zu klein ist, sich in weichem Landungsgelände 
am Boden festfrißt, und damit die Maschine zu Bruch kommt. Bei einer 
derartigen Anordnung ist also sorgfältig abzuwägen, wie weit der Schwer- 
punkt vor die Laufradachse gelegt werden darf, und wie weit er vor 
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diese gelegt werden muß, damit Stoße am Stoßrad nicht das Flugzeug nach 
hinten kippen. In jedem Fall wäre es yorteilhaft, die hochbelastetenLaufilUler 
selbst abzubremsen. Das ist aber, wie wir oben ausführten, nur dann zulässig, 
wenn durch eine Vorrichtung die Bremswirkung für beide Bäder geregelt 
und dadurch unerwünschte Schwenkungen yermieden werden können. 

Liegen die Stützpunkte so, daß das Flugzeug mit dem größten zu- 
lässigen Anstellwinkel ausroUt,*so ist das aus dem Grund günstig, weil es 
ja am Ende des Ausschwebens diesen Anstellwinkel inne hat und damit 
beim^Aufsetzen ein gleichzeitiges Auftreffen aller drei Stützpunkte auf den 
Boden gesichert ist; dadurch werden wenigstens von yomherein Drehungen 
des Flugzeugs um dieQuerachse vermieden. Denn wird durch eine schlechte 
Landung die Elasti&ität der Stützpunkte stark in Anspruch genommen, so 
springt das Flugzeug nach dem Aufsetzen, und die mit Drehungen um 
die Querachse verbundenen Anstellwinkeländerungen sind je nach der 
Lage der Stützpunkte zueinander imstande, dieses Springen in yerhängnis- 
YoUem Maße zu unterstützen. 

Aber es ist offenbar selbst bei yoUkommen gleichzeitigen Auftreffen 
der Stützpunkte, geradezu Zufall, wenn die Reibungsverhältnisse der 
Stützpunkte eine der Härte ihrer Federung proportionale Belastung her- 
beiführen und damit Drehungen wirklich yoUkommen yermieden werden. 
Ohne Steuerbetätigung wird der Führer beim Ausrollen also überhaupt 
nur ausnahmsweise auskommen. Es ist daher nicht unbedingt erforderlich 
tatsächlich die Stützpunkte so anzuordnen, daß sie beim Aufsetzen mit 
größtem zulässigen Anstellwinkel gleichzeitig den Boden berühren. Ja, 
in Rücksicht auf die Auslaufstrecke ist es sogar je nach den Verhält- 
nissen yon Luft- und Reibungswiderständen mehr oder weniger yorteil- 
haft, den Anstellwinkel beim Ausrollen kleiner zu wählen. Denn damit 
wird zwar der induzierte Widerstand kleiner; aber die Reibungskräfte 
werden natürlich um so bedeutender, d. h. die Bremsung um so wirk- 
samer, je weniger der Auflagedruck durch den Auftrieb herabgesetzt wird. 

In gleicher Weise wie oben beim Start haben wir wieder in Betracht 
zu ziehen, welche Verkürzung die Auslaufstrecke durch Gegenwind er- 
fährt, da man eben in Rücksicht auf diese Verkürzungen der Lauf- 
strecken, und um die Kippgefahr bei Seitenwind zu vermeiden, grund- 
sätzlich gegen den Wind roUt. Auch hier ist wieder, wie oben, die Ver- 
kleinerung infolge der Veränderung der unteren Grenzen des Litegrals 
verschwindend geringfügig gegenüber der Herabsetzung der Anlaufstrecke 
durch das Hinzukommen des negativen Gliedes. Wie sich aus dem Ver- 
gleich der Gl. (534) und (577) ergibt, folgt aus Gl. (545) mit 

a = e SB«((£-Of (579) 

die Verkürzung der Auslaufstrecke. 
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IX. Master einer Flugzeugberechnung. 

A. Aufgabe. 

Es ist ein Yerkelirsflugzeug för Beförderung von höchstens 12 Per- 
sonen mit Handgepäck für 7 Stunden Flugdauer zu entwerfen. Die Tor- 
aussichtliche Reisehöhe Yon etwa 2000 m soll mit Vollast in höchstens 
20 Minuten erreicht werden und die mittlere Eigengeschwindigkeit in 
dieser Höhe soU nicht unter 125 km/st. liegen. In Bücksicht auf un- 
günstige Wetterlagen muß das Flugzeug mindestens 4000 m erreichen 
können. Der BoUweg bei Anlauf und Auslauf soU nicht über 200 m 
betragen. Die Torbreite der verfügbaren Flugzeughallen verbietet eine 
Spannweite von 25 m zu überschreiten. 

B. Lösung. 

1. Die Berechnung der erforderlic^hen Motorleistung. 

Die Beschrankung den Steigfähigkeit auf eine Gipfelhöhe von if^ »4 km 
und eine Steigzeit von 20 Minuten bis H^2 km läßt uns unter der 
Voraussetzung^ daß nur leicht überbemessene Motoren mit einer Gleich- 
leistungsgrenze von etwa Hl "- 2 km in Frage kommen^ aus den 61. (156)^ 
(157) die größte zulässige Leistungsbelastung bestimmen. Denn nach der 
SteigzeitentabeUe (S. 44) ist für JS^ = 4, ITx = 2, IT- 2: 

Tj = * . 6,1. (B 1) 

Wenn wir annehmen, daß der mittlere Schraubenwirkungsgrad während 
des Steigens vom Boden bis zu 2000 m Höhe nicht unter etwa 60 % 
bleibt, wird nach Gl. (157): 

Daraus ergibt sich, da r^ » 20 min gefordert wird: 

^ « g . 4,5 . 0,60 ^ 8,9 kg/P. S. (B 3) 

Nun setzt sich nach Gl. (115) das Flugzeuggewicht aus drei Teilen zu- 
sammen: der Nutzlast, einem der Motorleistung allein und einem der 
Motorleistung und der Flugdauer proportionalen Anteil. Der der Motor- 
leistung proportionale Gewichtsanteil beträgt erfahrungsgemäß etwa 
4,5kg/P.S. Die geforderte Nutzlast beträgt rd. 1000 kg, wenn wir mit 10 
bis 20 kg Handgepäck für jeden Fluggast rechnen. Der Verbrauch an 
Benzin und ÖL für die Pferdestärke und Stunde, einschließlich eines Zu- 
schlags von 107o für die Behälter, ist etwa 0,26 kg. Damit folgt aus 
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GL (115) und (B 3) für Startgewicht mit vollen Tanks für 7 Stunden 
Fingdauer: 

^-^ + 4,5 + 0,26.7=^8,9. JV^ = ^^^ » 388 R S. (B 4) 

ff - 388 . 8,9 - 3450 kg. (B 5) 

Diese Werte sind wesentlich nur der Größenordnung nach gültig. Denn 
eine Änderung in der Voraussetzung über die Leei^ewichtsleistungs- 
belastung 4,5 kg/m^ hat auf sie bedeutenden Einfluß. Es ist auch nach 
früheren Rechnungen ähnlicher Art wahrscheinlich , daß die hohen An- 
forderungen an die Start- und Landungsfähigkeit (kurzer An- und Aus- 
lauf) nur eine geringere Flächenbelastung zulassen, als in der Aufgabe 
mit der Gipfelhöhe gefordert wird. Mit Vergrößerung der Gipfelhöhe 
gehen 'aber die Steigzeiten ganz erheblich zurück, bzw. lassen gegebene 
Steigzeiten bedeutend größere Leistungsbelastungen zu. Wir werden 
also zuerst versuchen, keinesfalls mit einer höheren als der jeben ange- 
gebenen Leistung zu rechnen. Denn vor allem müssen wir in Rücksicht 
auf die Wirtschaftlichkeit des Flugzeugs als Verkehrsmittel versuchen, 
mit einer möglichst kleinen Leistung auszukommen und erst, wenn diese 
Leistung sich als unzulänglich erweist, zur nächst größeren zur Ver- 
fügung stehenden Leistungsgruppe übergehen. Dann erhalten wir bei mög- 
lichst starker Unterteilung der Leistung, die ja in Rücksicht auf Schrauben- 
wirkungsgrad und Betriebssicherheit (S. 40) erwünscht ist, vier bzw. 
drei gleich starke Motoren von weniger als 100 bzw. 130 P. S. Motoren 
dieser Leistung sind nicht greifbar. Bei Unterteilung der Leistung auf 
zwei Motoren steht, der Größenordnung nach hinreichend geeignet, ein 
Motor von 175 P. S. Nennleistung zur Verfügung. Gemessene Leistung 
und Brennstoffverbrauch ist in: 

H km N P. S. q^ kg/P. S. st ^o^ kg/st 

193 0,219 42,3 

2 163 0,228 37,0 

4 135 0,234 31,6 

6 106 0,268 27,4 

Wenn wir also, um die Leistungsveränderungen mit der Höhe eindeutig 
und einfach zu kennzeichnen, weiterhin voraussetzen, daß der Motor eine 
Gleichleistungsgrenze von jETx » 2 km besitzt und zwischen Boden und 
2000 m Höhe unveränderlich 175 P. S. leistet, so ist das bei der dem 
Motor eigentümlichen Art der Leistungsregelung für geringe Höhen eine 
recht rohe Charakteristik, während das Verhalten des Motors in größeren 
Höhen dadurch mit ausgezeichneter Genauigkeit wiedergegeben wird. 
Wir werden darauf gelegentlich der Berechnung der Plugleistungen zu- 
rückkommen. 
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2. Schätzung des Gesamtgewichts. 

Wir haben nun^ um die Flügeltiefen und danach die Flugleistungen zu 
berechnen^ eine Schätzung des Gesamtgewichts yorzunehmen^ die ja nun- 
mehr^ da die Motoren, wenn auch yieUeicht zunächst nur yorläufig, ge- 
wählt sind; rein konstruktiy möglich ist. Die Motoren wiegen nackt 
640 kg und fordern je 20 Liter Kühlwasser. Ausreichende Kühler erhält 
man mit einem Einheitsgewicht yon rd. 0,15 kg/P. S. Das Gewicht der 
meist jugendlichen Führer ist mit 65 kg einschließlich leichter Kleidung 
sicher nicht unterschätzt. Die größte Unsicherheit birgt in Anbetracht 
der yöUig neuen Anforderungen gegenüber dem Kriegsflugzeug die Ab- 
schätzung des Rumpfgewichts. Wir haben hier, um rechnerisch sicher 
zu gehen, sehr hoch gegriffen. Damit folgt die „Last" (Gesamtgewicht 
ausschließlich Flügelgewicht) zu: 

Rumpf, Motorboote und Fahr- Übertrag 1480 kg 

gestell 660 kg Führer 65 „ 

Meioren 640 ,, Betriebsstoffbehälter 66 ,, 

Kühlwasser 40 „ Brennstofffür? St*. (ir== 2km) 520 „ 

Kühler 50 „ Öl für 7 Stunden 30 „ 

Auspufftöpfe 10 „ Nutzlast 1000 „ 



Luftschrauben 40 „ Zusammen 3100 kg 

Nehmen wir nun an, daß wir konstruktiv mit einem Flügeleinheitsgewicht 
Yon einem Achtel der Flächenbelastung auskommen, so hätten wir die 
Last um ein Siebentel zu vergrößern, um das Gesamtgewicht' zu erhalten. 
Dann haben wir noch einen weiteren Zuschlag zu machen für das J}e- 
wicht der Steuer, das wir ausreichend berücksichtigen, wenn wir an- 
nehmen, daß Höhen- und Seitensteuer zusammen bei gleichem Flügelein- 
heitsgewicht etwa ein Zehntel des Flächeninhalts der Zelle aufweisen. 
Denn da das Flächeneinheitsgewicht der Steuer in Anbetracht ihrer ge- 
ringen statischen Beanspruchung gewöhnlich kleiner gehalten werden 
kann als das der hoch beanspruchten Flügel, wird also mit unserer An- 
nahme auch gegebenenfalls einem größeren Ausmaß der Steuer Rech- 
nung getragen. Wir haben also das tabellarisch berechnete Gewicht der 
Last im Verhältnis 8,1 : 7 zu vergrößern, um das Gesamtgewicht des voU- 
beladenen Flugzeugs zu erhalten. Dies ergibt sich damit zu 3580 ^ 3600 kg. 
Ob Zelle und Steuer mit 3600 — 3100 = 500 kg richtig eingeschätzt 
sind, wollen wir auch nach den weiteren Berechnungen in Anbetracht der 
Unsicherheit der Schätzung für Rumpf und Fahrgestell unerörtert lassen. 

3. Die vorläufige Berechnung von Auftrieb und Widerstand. 

Daß wir wenigstens einem Flügel die in Rücksicht auf die Unter- 
bringung begrenzte größte Spannweite von 25 m geben, versteht sich in 

Bftder, Gmn^agen der Flugteohnik 10 
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Bücksiclit auf den indazierten Widerstand von selbst. Wir werden jedoch 
nicht nur einem ^ sondern allen Flügeln die größte zulässige Spannweite 
geben. Denn wenn auch seitliche Staffelung die Einflußzahl 61. (44) 
stark herabsetzt, so erhöht doch die kleinere mittlere Spannweite im 
Nenner von Gl. (49) den Widerstand ungleich starker. Hiervon kann 
man sich leicht überzeugen^ wenn man Grl. (49) mit (50) und (44) nach 6 ab- 
leitet und mit der Ableitung endliche Differenzen z/3 = ^ • Jh = -^ • 2c 

berechnet. 

Setzen wir in Rücksicht auf die hohe Leistungsbelastung, um keinen 
allzu langen Anlauf zu erhalten, als Grenzwert der Flächenbelastung 
40 kg/m* voraus, so ergibt sich ein Flächeninhalt der Zelle von 90 m* 
und bei Ausführung als Doppeldecker von 25 m Spannweite 1,8 m mitt- 
lere Flügeltiefe. In dieser Größenordnung muß also, um den induzierten 
Widerstand nicht allzusehr zu steigern, auch der Flächenabstand liegen. 
Tatsächlich erhalten wir aus einer vorläufigen Abschätzung im Entwurf 
einen Flächenabstand von etwa 1,7 m. Aus dem Verhältnis von Spann- 
weite zu Banhöhe folgt nach Gl. (44) die Einflußzahl des induzierten 
Widerstandes _ 

I/o »i;»lng = 2,68. (B6) 

Wir sehen aus Fig. 6, daß die Einflußzahl demjenigen Wert Gl. (51) 
außerordentlich nahesteht, oberhalb dessen der Zweidecker auch äro- 
dynamisch günstiger wird als der Dreidecker. Es läßt sich also in Anbe- 
tracht des durchaus geringfügigen Unterschiedes der induzierten Wider- 
stände rii « 0,834 rill = 0,829 (B 7) 

der zudem in der Größenordnung der Fehler der Näherungsgleichung 
liegt, keineswegs rechtfertigen, das Flugzeug als Dreidecker auszuführen. 
Nehmen wir als größte zulässige Auftriebszahl i^max = 0,5 an, so er- 
halten wir bei einem Flächeninhalt der ZeUe von 90 m* einen Größtwert 
(Index *) für den Auftrieb nach Gl. (42): 

% « 0,5 . 90 = 45 (B 8) 

und dementsprechend aus Gl. (49) für den induzierten Widerstand des 
Zweideckers in erster Näherung: 

3* -■|-(g)*- 0,834 -1,72. (B9) 

Nehmen wir nach Fig. 7 als Mittelwert der Profilwiderstandszahl für 
ri = 0,25 bis 0,5, für die Zelle V' =* 0,009 an, so ergibt sich fQr den 
Profil widerstand nach 61. (55): 

p- 0,009. 90 = 0,81. (BIO) 
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Als Voraussetzung für die Berechnung der Flügeltiefen benötigen wir 
nur noch Annahmen über die Größe der schädlichen Widerstände. Neh- 
men wir an, daß die Karosserie IV2 ^^ breit ist, die Blattspitzen der Luft- 
schrauben in mindestens 25 cm Abstand von der E^arosserie vorbeigeführt 
werden müssen und die Schraube keinesfalls über V/^ m Halbmesser be* 
kommt^ so ergibt sich ein Abstand der Motorachsen von der Symmetrie- 
ebene von 2,50 m. Beide Tragflügel mögen bei gleicher Spannweite 
1,25 m über die letzte Strebenebene hinauskrageu, um das äußerste Feld 
des Fachwerks zu entlasten. Dann hat das Fachwerk zwischen Motor und 
äußerster Strebe noch eine Breite von 

12,5 - 2,5 — 1,25 = 8,75 m, 

die in etwa drei Felder von verschiedener, nach außen zunehmender 
Spannweite zu unterteilen ist. Nehmen wir an, daß diese Spannweiten 
sich wie rd. 4 : 5 : 6 verhalten mögen, so erhalten wir dafür 2,35 m, 
2,90 m, 3,50 m absolute Größe. Hiermit können wir die Längen von 
Streben und Kabeln bestimmen, um unter der Voraussetzung einer mitt- 
leren Stärke derselben ihren Beitrag zum schädlichen Widerstand zu be- 
rechnen (s. Aufriß in Fig. 47). 

Damit erhalten wir den schädlichen Widerstand unter Ausschluß des 
Widerstands der Steuer gemäß Gl. (54) aus folgender Tabelle: 



Teil 


An- 
zahl 


Länge 
bzw. Höhe 


Breite 


Fläche 




Wider- 
stands- 
zahl £ 


SO 


Streben 

Kabel 

Rader 

Fahrgestellstreben 
Bnmpf » . , . . 
Boote ...... 

Kfihler 


16 

3 

1 
2 

2. 


1.7 

135,0 *) 

0,966 

11,0 

1,50 

1,80 


0,04 

0,006 

0,15 

0,06 

1,6 

0,8 


0,09 

0,676 

0,44 

0,55 

2,25 

1,60 


0,06 
0,60 
0,40 
0,20 
0,10 
0,15 


0,055 

0,35 

0,175 

0,11 

0,23 

0,24 

0,09 


1) Einschließlich < 


ier Tiej 


Penkrenze. 




Sninme 1,250 



Der Widerstand günstiger Kühler ist nach Göttinger Messungen (T. B. 

n S. 4) ziemlich unabhängig von ihrem Vorderriß -^@ g= * /P.S. 

Wir haben dementsprechend ohne Angabe von Breite und Höhe den 
Widerstand der beiden Kühler in der Tabelle angeführt. Zu diesem 
Widerstand haben wir nun den Widerstand des Höhensteuers hinzuzu«* 
rechnen. Dessen Größe folgt vorläufig aus GL (210), wenn wir das in 

10* 
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Fig. 2 dargestellte Profil, das besonders geringe Anforderungen hinsicht- 
lich des Momentenansgleichs steUt, für die Flügel verwenden, zu: 

^^ = 5|^-¥-^-5'2m». • (Bll) 

Geben wir dem Höhensteuer in Rücksicht auf die dynamischen Bean- 
spruchungen die doppelte OroBe und ordnen es in dem angenommenen 
Abstand von 5 m hinter dem Schwerpunkt, so können wir annehmen, 
daß der Auftrieb des Steuers verschwindet, sobald der Auftrieb der Zelle 
seinen Größtwert erreicht. So kommt für den Widerstand des Steuers 
allein sein Profilwiderstand in Frage. Geben wir dem Steuer wieder das 
in Fig. 2 dargestellte Profil, so erhalten wir als Profilwiderstandszahl 
für verschwindenden Auftrieb aus Fig. 7 V' » 0,025 und damit den schäd- 
lichen Widerstand des Steuers zu: 

^@ » 0,025 . 10 = 0,25. 

Machen wir nun für das Seitensteuer, das ohne wesentlichen Eigenwider- 
stand hinten am Rumpf angeschlossen sein möge, und für die Beschläge^ 
SpannschlQSser usf. einen Zuschlag gleicher Größe, so ergibt sich schließ- 
lich für den schädlichen Widerstand endgültig: 

@ = 1,25 + 0,25 -f 0,25 « 1,75. (B 12) 

Danach haben wir also zunächst der Berechnung der Flügentiefen fol- 
gende Werte zugrunde zu legen: p' ^ r-p* 

^« 0,81 

@ + ?ß- 2,56 

3*- 1,72 (B13) 



@ + ?ß + S* = X*- 4,28 

?)* = 45,0 
$*:?)*=' 0,0951. 

4. Die Berechnung der Flügeltiefen. 

Wir haben oben zur Berechnung des Gewichts der Zelle angenommen, 
daß das Flügeleinheitsgewicht ein Achtel der Flächenbelastung betrage, 
und da wir zur vorläufigen Berechnung des Flächeninhalts der Zelle 
und damit des Profilwiderstands eine Flächenbelastung von 40 kg/m^ 
vorausgesetzt haben, so hätten wir für die Berechnung der Flügeltiefen 
nun mit einem Flügeleinheitsgewicht von 5,0 kg/m* zu rechnen. Erfah- 
rungsgemäß können wir aber voraussichtlich ein Flügeleinheitsgewicht 
von 4,5 kg/m* erreichen. Im Interesse der Startfähigkeit woUen wir die 
letzte Annahme für die Berechnung der Flügeltiefen bevorzugen, da sich 
rechnerisch eine um so größere Zelle ergibt, j^ geringer das Mügelein- 
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heitsgewicht angenommen wird. Auf Grund früherer Rechnungen müssen 
wir freilich auch dann noch eine Start und Landung nachteilig hohe 
Flachenbelastung erwarten, wenn wir für die Gipfelhöhe lediglich das ge- 
forderte Mindestmaß Yon 4 km annehmen. Wir wollen daher, um die 
Rechnung nicht unnötigerweise wiederholen zu müssen, von vornherein 
die Gipfelhöhe auf j5^ » 5 km festsetzen und nur dann mit diesem Maß 
heruntergehen, wenn der Start unter dieser Voraussetzung kürzer werden 
soUte, als die Aufgabe fordert. Größte Geschwindigkeit in der voraus- 
sichtlichen Flughöhe erreichen wir bei der notwendigen Beeinträchtigung, 
die in dieser Hinsicht die Rücksicht auf den Start mit sich bringt, wenn 
wir nun die Flügeltiefen für größte Geschwindigkeit in der Gipfelhöhe 
berechnen. Denn diejenige Höhe, für die Maximalgeschwindigkeit gefor- 
dert wird, ist nach den Voraussetzungen der Maximumsbedingung zugleich 
Gipfelhöhe. Wir entnehmen Fig. 12 für ITx == 2, IT « 5, A = 0,685. 
Damit erhalten wir nach Gl. (58) för die Nutzleistung in der Gipfelhöhe, 
wenn man für diese in Anbetracht der geringen Geschwindigkeit einen 
Wirkungsgrad der Schrauben von nur 65% annimmt: 

i = 75 . 0,65 . 0,685 • 2 • 175 = 11660 kg m sk-^. (B 14) 

Für H =^ 5 ist femer nach Fig. 11 £ = 0,585. Nun ist für die, oben ge- 
legentlich Ableitung von Gl. (130) genannte, mittlere Temperatur für 
Mitteleuropa von -f- 10,5^ in Bodennähe bei einem auf Meereshöhe be- 
zogenen Barometerstand von 762 mm Quecksilbersäule: 

. ()o - 0,125 kg m-* sy/) 
und damit für J? = 5: 

Q « 0,585 . 0,125 = 0,732 kg m"* skl (B 15) 

Mit diesen und den vorgenannten Beträgen ^1 = ^2 = 0,009 und q^ = q^ 
== 4,5 kg m~* sind bis auf ij^ und ly^ alle in Gl. (112) genannten Werte 
bekannt. Für statische Rechnungen nimmt man gewöhnlich an, daß sich 
beim Doppeldecker die Belastungen von Oberdeck und Unterdeck wie 
11 : 9 verhalten. Das folgt auch im wesentlichen aus der SteigeruDg der 
Strömungsgeschwindigkeit ums Oberdeck und der Abnahme der Strö- 
mungsgeschwindigkeit ums Unterdeck infolge der gegenseitigen Beein- 
flussung der Tragflügel. Wir setzen also für die GL (112) voraus, daß 
den für Gl. (B 8) angenommenen Größenwerten % «=- %i = 0,50 Werte 
\ » 0,55 und 71^ = 0,45 entsprechen. 

1) Mit andern Annahmen far q^ kann man klimatische und Tageseinflüsse hin- 
reichend genan berücksichtigen, da das Temperatnrgefölle von 0,67° anf 100 m, 
das der Berechnung der Funktion £ zugrunde gelegt wurde, bei gewöhnlicher Wetter- 
lage wesentlich fax alle Breiten und Jahreszeiten zutrifft (Fig. 29 in Lit. 43). 
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Xmiiiielir üefert GL (112): 

y,-«. 25.«. (0,0951 -^.M_^_5,4l.« (B 16) 

9.-*.25.«-{0,0951-^.M_^»4,96-« (B 17) 
and damit GL (108): 

''»•'«-^lJ^?¥« = 0'602«. (B19) 

Nach GL (42) irt: 

g, - 25 • (0^43 + 0,602) • x - 38,6 • x (B 20) 

und nach GL (27): 

3» - J • [2 • (0,89 + 0,363) + 1,52] - 1,28 • x». (B 21) 
Damit lastet GL (114): 

1 + 0,50 X« - 1,37 X * 

X = 1 1,50 > 1,37 

X - 1,1 1,61 > 1,59 (B 23) 

X - 1,12 1,63 = 1,63 . 

Damit erhalten wir: 

i?i<, - 1,055 i,,<^ - 0,875 g, = 43,2 

3, - 1,61 3E, = 4,17 X, : ?)* = 0,0968. 

Um mit GL (110) hieraas die Flügeltiefen zn bestimmen, benotigen wii* 
fQr die GL (39), (40) den Wert der Einflußzahl fi, die nach GL (37) für 
verschwindende Staffelang nach vom (a — o) und der Seite (« — i 0), bei 

großen Spannweiten (6 > rf) ^a =--j — 1 beträgt.^) 

?-l-^^-(i-T)-0,883 (B25) 

¥-l + ^-(T--r) = l'227 (B26) 

iji - 0,567 % = 0,408 *, = 1,86 ^ = 1,65. (B 27) 



(B24) 



1) Sollte sich bei der konstraktiven Durcharbeitang des Entwürfe eine endliche 
Staffelang nach vom als notwendig erweisen, so ändert sich die Einflußzahl fi 
nur in so nntergeordnetem MaSe, daß eine Wiederholung des RechnnngTorgangs 
vollkommen überflttssig ist. 
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Die Abweichung von unserer Voraussetzung^ daß wir für die Flügeltiefen 
im Mittel 1^ 8 m erhalten würden/ ist also so unwesentlich^ daß es sich 
nicht rechtfertigen ließe, daraufhin die Abschätzung des Profil Wider- 
standes und gar des Gewichts zu verändem^ weshalb wir bereits bei der 
letzten Berechnung von X^ den gleichen Wert © + ^ i^ Ansatz ge- 
bracht haben. Mit den verbesserten Werten D«, dc^^ %; i^s ^^<^ ^^^ ^^' 
fährung des berechneten x « 1,12 in das dritte Glied der GL (112) er- 
halten wir in Wiederholung des eben dargestellten Rechnungsganges: 

91 = 5,76.« 98 = 5,05.« rjj^^ 1,08-% 

flj^2-=0,45*x %^40,Q'X 3:^« 1,43. «2 ^ ^ 

und als Schwebebedingung in der Gipfelhöhe: 

1 + 0,56 X« - 1,49 x^ 
x^l 1,56 >1,49 

x=l,l 1,68 <1,73 ^ ^ 

X « 1,06 1,63 - 1,63 

,, t, - 1,146 ri,t, = 0,579 % = 43 ^^ 

S* - 1,61 ^ = 0,899 ^ » 1,20 

und damit erhalten wir: 

tji « 0,556 iy, - 0,417 fi = 2,06 t^ - 1,39. (B 31) 

Diese Ergebnisse dürfen wir in Anbetracht .der hinreichenden Überein- 
stimmung mit den Voraussetzungen als endgültig bezeichnen. Wir er- 
halten damit als F^cheninhalt der Zelle 

-F = 86 m« (B 32) 

und eine Flächenbelastung von 

^ = 42>g/m«. (B 33) 

In Anbetracht der verhältnismäßig hohen Leistungsbelastung erscheint 
in Bücksicht auf den Start auch diese Flächenbelastung, die wir bereits 
durch die Wahl einer höheren Gipfelhöhe gegenüber den Forderungen 
der Aufgabe herabgesetzt haben, noch ein wenig zu hoch. Setzen wir als 
zulässige obere Grenze einen um 8% geringeren Wert für die Flächen- 
belastung, also etwa 39 kg/m*, so sind dementsprechend die Flügeltiefen 
um 8% zu erhöhen, und wir erhalten für den Oberflügel 2,25 m und für 
den Unterflügel 1,50 m Flügeltiefe. Den vergrößerten Werten entspricht 
natürlich auch eine stärkere gegenseitige Beeinflussung, und wir erhalten 
aus Gl. (39), (40) unter Voraussetzung von % =» 0,56, ly, = 0,41 : 

^ = 0,893 ^ - i;2l9 . (B 34) 

Vi ' Vi ^ ^ ^ 
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und damit bestätigen sich die vorausgesetzten Werte der AuftriebszaMen. 
Dann ergibt sich für den induzierten Widerstand 

3* -1,91 3^-4,47 ?)* = 46,9 3 - g),»: 3,- 1150 (B 35) 

und damit verfügen wir über alle Größen, die wir zur Berechnung der 
Flugleistungen benötigen. 

5. Die Berechnung der Geschwindigkeiten. 

Da wir, selbst wenn die Luftschraube bestimmt ist, in Anbetracht der 
Unsicherheit der Größe des Yorstroms, den die ihr benachbarten Bau- 
teile erzeugen, den Wirkungsgrad der Schraube nicht genau bestimmen 
können, wollen wir die Horizontalgeschwindigkeiten für die wahrschein- 
liche obere und untere Grenze der Nutzleistung berechnen. Als obere 
Grenze des Schraubenwirkungsgrads möge 65%, als untere Grenze 66% 
gelten. Dementsprechend erhalten wir aus Gl. (141): 

L^-^ 17000 kg m sk-^ ip « 14400 kg m sk-^ 

g. 10-8 = 0,48 (B36) 

® . 10-» = 2,5 ® . 10-6 _ 2,11. 

Entnehmen wir nun Tabelle 1 den Wert von e^ und Tabelle 3 den Wert 
von — , so ergeben sich als Ordinaten der Geraden, die mit der biquadra- 
tischen Parabel, Fig. 16, zum Schnitt zu bringen ist, für die Abszissen 

y 
~— =« 1 bzw. 2 die Werte: 



H 


1 


2 


1 


2 





2,02 


4,52 


1,63 


3,74 


2 


2,33 


5,39 


1,86 


4,45 


4 


1,86 


4,82 


1,40 


3,90 



Der Schnitt der Geraden mit der Parabel liefert als obere und untere 
Grenze der Höchstgeschwindigkeit beim wagrechten Flug und Gl. (143) 
für die Kleinstgeschwindigkeit die Werte: 



H 


V 


V 


^min 





128 


120 


89 


2 


136 


126 


99 


4 


128 


117 


110 



die wir in Fig. 46 eingetragen haben. Bei Erfüllung der Voraussetzungen 
über den schädlichen Widerstand und das Gewicht liegen die wirklichen 
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Werte der Höchstgeschwindigkeit etwa nach Maßgabe der ausgezogenen 
Kurve wesentlich zwischen den beiden oberen Kurven und schließen mit 
der unteren Kurye^ die die Geschwindigkeit beim größten zulässigen An- 
stellwinkel, also beim Steigen oder gedrosseltem Motor angibt; das Ge- 
biet der erreichbaren Ge- 
schwindigkeiten in jeder Höhe 
ein. Bei der Interpolation zwi- 
schen den (gestrichelten) 
Grenzkurven durch die (aus- 
gezogene) geschätzte Kurve 
haben wir zu berücksichtigen 
versucht, daß der Wirkungs- 
grad, der wir der nachstehen- 
den Berechnung der Luft- 
schraube entnehmen, in dem 
in Fri^e stehenden Gebiet 
wesentlich mit der Geschwin- 
digkeit wächst, und daß die 
gemessene Leistung des Mo- 
tors am Boden höher, in 
2000 m geringer als die vor- 
ausgesetzte Gleichleistung ist. 

Aus Geschwindigkeit und Luftdichte läßt sich, da das gegebene Ge- 
wicht eine unveränderliche Auftriebskraft fordert, die Auftriebszahl und 
damit der induzierte und der Gesamtwiderstand ftir jede Flughöhe be- 
stimmen. Denn der induzierte Widerstand nimmt mit dem Quadrat des 
Verhältnisses der Auftriebszahlen ab. Für Gipfel- und Beisehöhe ist 
dieses nach Maßgabe des Diagramms: 

/Uß\^ 0»^«^« 0,585. (B37) 




3 

Fig. 4« 

xeigt den Bereich der erreichbaren Oeschwindig- 
keiten für das in Kapitel IX berechnete Flugzeug. 






\129/ 0,816 

Folglich der induzierte Widerstand für Reisehöhe nach Gl. (B 35): 

(3) « 1,91 . 0,585« = 0,65 (B 38) 

und (3£) = 2,56 + 0,65 - 3,21 . (B 39) 

Damit ist die Empfindlichkeit fiir Änderungen gegenüber den Voraus- 
setzungen in der Reisehöhe gegeben durch Gl. (198): 



2,60 — 9,63 



f>U 



J8 JG 
7 0-6? 



(B40) 



Werden z. B. die Eabel mit „Windabfluß^' verkleidet, so sinkt ihr Wider- 
stand auf etwa ein Fünftel: — z/iS = 0,8 • 0,35 = 0,28 m« und selbst eine 
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Gewicfatssteigerung um etwa 20 kg; die hiermit verbunden sein könnte^ 
spielt gegenüber dem Gewinn aus der Verminderung des Widerstandes 
überhaupt keine Rolle: 

£F 0,28 20 

F "^ 7 18000 ' 



0,04 - 0,001 JV^ 0,04 . 125 =- 5 km/st. (B 41) 



Andrerseits nimmt für jede Person, die an der vorgesehenen Zahl fehlt, 
und für jede Stunde Flugdauer durch den Betriebsstoffverbrauch die Ge- 
schwindigkeit zu um: 

^ SS i^^ 0,004 ^ F - 0,5 km/st. (B 42) 

Am Ende des Fluges, also nach 7 Stunden Flugdauer, ist-demnach die 
Eigengeschwindigkeit um rd. 4 km/st größer als zu Beginn, und die 
mittlere Geschwindigkeit in Reisehöhe mit voller Personenzahl ergibt 
sich daher endgültig, wenn wir die Erschwerung der Montage durch Ver- 
kleidung der Kabel in Kauf nehmen, zu: 

129 -h 5 H- 2 « 136 km/st, (B 43) 

d. h. bei Windstille kann eine Strecke von rd. 950 km in ununterbroche- 
nem Fluge zurückgelegt werden; dabei gleicht der flachste Gleitflug aus 

Reisehöhe mit 9) 4.ßq 

iT. I* - 2 . ^ ^ 20 km (B 44) 

Länge die verringerte Geschwindigkeit (94 km/st) bei schnellstem Steigen 
(20 min) auf H^2 km aus: 

6,66 . 136 4- 0,33 • 94 -|- 20 ^ 950 km. (B 45) 

Wie stark wirklich erreichbare Höchstentfemungen durch Führung und 
Wetterlage von dem berechneten Höchstwert abweichen, ist eine rein 
verkehrstechnische Frage und soll daher hier nicht erörtert werden. 

6. Die Berechnung der Gipfelhöhen. 

Berechnen wir mit Gl. (151) für die obere bzw. untere Grenze der 
Nutzleistung 

n»/T2 3600-2,71 AßQO \. 3600. 2,71 (\nc\a /x^ Aa\ 

y^' - 46,9 . 660 . 0,5 ^ ^>^^^ ^^^- ^ 46,9 . 690 ■ 0,6 ^ ^^^^ ^ ^^"^ 

sobestätigtFig.l5fürJ3x=2dieGipfelhöhenfl"^=5,25bzw.4,45km, die sich 
aus Fig. 46 aus dem Schnitt der oberen Kurven mit der unteren ergeben. Die 
ausgezogene Kurve läßt als wahrscheinliche Gipfelhöhe 5 km erkennen, d. h. 
denselben Wert, wie wir ihn für die Berechnung der Flügeltiefen ange- 
nommen hatten. Die Vergrößerung der Flügeltiefen um 8\ in Rück- 
sicht auf den Start wird also zufällig durch den Unterschied zwischen 
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dem angenommenen und dem auf Grund der Schraubenberechnung ge- 
schätzten Wirkungsgrad ausgeglicben. Nach Tabelle 6 ist allerdings eine 
Mindestgipfelhdhe von 5,2 km erforderlich, um beim Aussetzen eines der 
beiden Motoren in Bodennähe fliegen zu können. Der Unterschied ist 
jedoch unerheblich y zumal die effektive Leistung am Boden weit größer 
als die angenommene Gleichleistung ist. Denn das Gewicht einer Per- 
son oder der Betriebsstoffe für eine Stunde im Betn^ von rd. 75 kg 
macht etwa 27o des Yollgewichts aus, und dementsprechend steigt die 
erreichbare Gipfelhöhe um rd. 150 m für jede Stunde Flugzeit und für 
jede Person, die an der Zahl der Torgesehenen Passagiere fehlt, unab- 
hängig davon, wieviel Motoren laufen. Ohne Nutzlast und ohne Be- 
triebsstoff überhaupt liegt die Gipfelhöhe bei Antrieb mit zwei Motoren 
bzw. nur einem Motor etwa bei 9 bzw. 5 km. Das folgt aus Fig. 15, 

wenn man die oben berechneten Werte yi^s mit dem Verhältnis von 
Leergewicht zu Vollgewicht: 

S-0,57 (B47) 

reduziert. Wieweit es möglich ist, diese rechnerischen Grenzfälle zu ver- 
wirklichen, ja dabei überhaupt Gleichgewicht herbeizuführen, ist nur bei 
gegebener Konstruktion zu entscheiden. 

7. Die Berechnung der Steigzeiten. 

Nach dem Vorstehenden können wir für den Beginn eines Fluges; also 
für Vollgewicht, mit einer Gipfelhöhe von 5 km rechnen. Das ergibt 

nach Fig. 18 y = 4,9. Daraus folgt für die geforderte Steigzeit r, = 20 

bei der Nennleistung 

7 20 8600 ^p,ß ,Ti AQ\ 

K^ tt:^ ^ ^rjrL a fL — n^ = 0,56. (B 48) 

4,9 2 • 175 • 4,6 • 7j, tt i v / 

Nun ist die mittlere effektive Leistung noch etliche Hundertstel höher 
als die Nennleistung, so daß unbedingt damit gerechnet werden kann, daß 
der erforderliche Wirkungsgrad zur Erreichung der Steigzeit verwirklicht 
werden kann. Die Steigzeit bis 4000 m ergibt sich zu etwa 60 Minuten. 
Damit erweist sich die gewählte Motorleistung zur Erzielung der ge- 
forderten Flugleistungen endgültig als zureichend. 

8. Die Berechnung der Luftschraube. 

Bei Berechnung der Luftschraube haben wir einen möglichst hohen 
Wirkungsgrad beim wagrechten Flug in Beisehöhe anzustreben. Da wir 
Druckschrauben anwenden, haben wir mit einem Vorstrom von 25 7o ^^ 
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rechnen. Dann erhalten wir für die zur Bestimmung der Schraube er- 
forderlichen Konstanten, Gl. (178), die folgenden Werte: 

C, - 265 . i^^^j^ - 19,3 (B49> 

^^-1^66. 10« jjg,. 5^5^^12,1 (B50) 

wobei die gemessene Leistung für S =- 2 an Stelle der Nennleistung ein- 
geführt wurde. Da der Punkt lg (100 A) = lg C^ und lg (1000 ft) == lg Og, 
durch den wir die Gerade zu legen haben, außerhalb des Bereichs der 
Fig. 21 liegt, bestimmen wir den Schnittpunkt der Geraden mit der 
Abszissenachse als: 

lg Oj- ^^ « 1,286 ~ 0,217 = 1,069. (B 51) 

Die Gerade mit Tangente 5 : 1, die wir durch diesen Punkt legen ^), liefert 
einen höchsten Wirkungsgrad von etwa 617© für Propeller, deren Steigung 
das 1,4 bis l,8fache des Halbmessers beträgt. Je großer die Steigung ist, 
um so besser wird der Wirkungsgrad mit steigender Geschwindigkeit 
(Entlastung des Flugzeugs), um so schlechter jedoch mit abnehmender 
Geschwindigkeit (Steigen). Die kleinste der angegebenen Steigungen 
liefert zwar für Steigen bessere Werte, läßt aber überhaupt nur einen 
höchsten Wirkungsgrad von 63% erreichen; zudem ist die Drehzahl sehr 
empfindlich gegen Geschwindigkeitsänderungen (starkes Abfallen der fi- 
Kurve). Es wird daher die Steigung von Iß B gewählt, die den andern 
Betriebszuständen gleichermaßen Rechnung trägt. Der Schnittpunkt hat 
die Abszisse 1,155. Daher ist 

lg i{ = 1,286 ~ 1,155 = 0,131 B - 1,35 m (B 52) 

ir= 1,6. i{«= 2,16 m. (B53) 

Für die mittlere Geschwindigkeit beim Steigen von rd. 94 km/st ergibt 
sich bei einer gleichzeitigen Abnahme der Drehzahl um 10 7o ein Wir- 
kungsgrad von etwa 54 7o? der nach den Berechnungen des vorhergehen- 
den Abschnitts als zureichend zu bezeichnen ist. Zumal wenn man be- 
rücksichtigt, daß die der Figur entnommenen Wirkungsgrade mit dem 
Verhältnis der Fluggeschwindigkeit zur Zustromgeschwindigkeit, also 
mit dem Faktor 1,33 zu erhöhen wären, wenn nicht eben die Erzeugung 
des Vorstroms wieder einen betrachtlichen Teil der danach höheren Nutz- 
leistung in Anspruch nähme. 



1) Da in Fig. 21 die Ordinate im doppelten Maßstabe der Abszisse aufgetragen 
ist, liegen Gerade mit einer Tangente 5 : 1 graphisch unter einer Neigung 10 : 1, 
z. B. parallel der Qeraden durch den Ursprung und den Punkt mit Abszisse 1,1 
und Ordinate 0,5. 
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9. Die Berechnung des Höhensteuers. 

Wir zerlegen die Luftkrafbe an den beiden Tragflügeln der Zelle je- 
i^eils in ein Tom Anstellwinkel unabhäDgiges Drehmoment und eine mit 
dem Anstellwinkel wachsende Kraft senkrecht zur Flugrichtung, die un- 
abhängig vom Anstellwinkel unveränderlich in ein Viertel der Flügel- 
tiefe liegt. Wir wollen also das Moment des Widerstandes außer acht 
lassen; vor allem schon deswegen, weil die Berechnung der Kippmomente 
des Rumpfes nicht mit entsprechender Genauigkeit durchgeführt werden 
könnte. Nach der einzigen vorliegenden Untersuchung über diese Frage 
(Munk; T. B. II, S. 23) scheint der in die untere Fläche eingebaute Rumpf 
lediglich ein Moment aufzunehmen von der Größenordnimg des Moments, 
das ein entsprechendes in die Tragflächen eingefügtes Flächenstück 
gleichen Pi-ofils erfahren würde. 

Wir wollen die Drehmomente, die die Luft auf die beiden Tragflügel 
äußert, durch ein reines Drehmoment aufnehmen, das nur dadurch zu er- 
reichen ist, daß man statt nur einer Flosse vor oder hinter der Zelle, 
eine Flosse vor und eine dahinter anordnet.^) Dann muß zur Herbei- 
führung indifferenten Gleichgewichts der Schwerpunkt auf der Verbin- 
dungslinie der vorderen Viertel der Flügeltiefen liegen in Abständen von 
den Tragdecks, die deren Auftriebskräften umgekehrt proportional sind. 
Daraus folgt der entsprechende Abstand des Schwerpunkts vom oberen 
Tragflügel in Bruchteilen der Länge dieser Verbindungslinie nach Gl. 
(B 34) zu: 

ni ti+Vf h 0.66 • 2,25 -f 0,41 • 1,6 ^'^^" * V^ *^^>' 

Liegt der Schwerpunkt, wie vorauszusehen, tiefer, so muß er jedenfalls 
für mittlere Anstellwinkel auf der Lotrechten durch diesen Punkt liegen. 
Die Verschiebung des Schwerpunktes gegenüber dieser theoretisch ge- 
forderten Lage durch Drehungen der Zelle um die wagrechte Querachse 
wirkt dann für große Anstellwinkel in dem Sinne, daß der Schweipunkt 
gegenüber dem Auftrieb sich nach vorn verschiebt, also die Stabilität er- 
höht und bei kleinen Anstellwinkeln, zumal, wenn die Flugbahn beim 
Gleiten geneigt ist, in dem Sinne, daß die Stabilität sinkt. Also wenn 
bei mittleren Anstellwinkeln Indifferenz vorhanden ist, so tritt bei großem 
Anstellwinkel eine leichte Stabilität und bei kleinem Anstellwinkel eine 
leichte Labilität auf. Freilich liegen diese Veränderungen des statischen 
Stabilitätsgrads in einer Größenordnung mit den Momenten des Wider- 
standes und machen mit ihnen, abgesehen von der Verteilung der Nutz- 



1) Den Schntsanapruch auf derartige Anordnungen hat Verf. der Luftverkehra- 
geseÜBchaft L. Y. G. (Berlin) übergeben. 
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lasty den ünBicherheitsgrad in bezng auf die Bereclmüng der statiechen 
Stabilität aus. Das Drehmoment der Tragflügel hat den Betrag: 

(B55) M'^Q'v'-m aR-.&.y(^i* + V) (B56) 

aß - 25 . 0,04 . (2.25» + 1,5*) = 7,31 m», (B 57) 

wobei wir wieder den dem Profil Fig. 2 entsprechenden Momentenwert 
Yoransgesetzt haben. Ein Moment gleicher Große and entgegengesetzten 
Drehsinns muß nun Ton der vorderen und hinteren Flosse aufgebracht 

werden: ^ -^F^-l^ + n,' F,h (B 58) 

(Index VI Tom; Index A: hinten). Dies Moment darf sich bei IndifiPerenz 
seinem Betrag nach auch für andere als irgendeinen angenommenen An- 
stellwinkel nicht ändern; es muß also erfüllt sein: 

n:F,K-r,:F,l,^£-==0. (B59) 

Hierin bedeuten l die näherungsweise bekannten Hebelarme für die Auf- 
triebskräfte der Flossen, die unter Vernachlässigung des Eigendreh- 
moments der Flossen in etwa ein Viertel der Flügeltiefe der Flossen 

da 

hinter der Vorderkante liegen. Durch ^-^ wird zum Ausdruck gebracht, 

9 

daß bei der Berechnung die Ablenkung der Strömung für die Schwanz- 
flosse durch die vorausgehende Kopfflosse und die Zelle zu berücksich- 
tigen ist. Hierzu dient (Gl. 219) bzw. (220). 

Nehmen wir an, daß die Vorderflosse gleichzeitig mit der Zelle einen 
zulässigen Höchstwert ihrer Auftriebszahl von ri^ «« 0,5 erreicht und ihre 
Breite etwa 3 m und ihr Abstand von der Hinterflosse rd. 10 m betragt, 
so ist beim größten zulässigen Anstellwinkel die Ablenkung innerhalb 
des Bereichs ihrer Spannweite im Mittel 

, _ 45 . ± . (1 + l/l + [jA,]-) _ 0,08. (B60) 

Da wir voraussetzen können, daß die Spannweite der Hinterflosse nicht 
wesentlich größer ist als die der vorderen, wollen wir diesen Betrag 
ohne weitere Korrektur in die Rechnung einführen. Die Strömungsab- 
lenkung von Seiten der Zelle setzt sich damit rein additiv zusammen aus 
der Ablenkung durch die obere und derjenigen durch die untere Fläche. 
Wir haben also, um die gesamte Ablenkung zu berechnen, im Zähler in 
Gl. (219) statt der Flügeltiefe, da die Spannweiten dieselben sind, die 
die Summe der Flügeltiefen einzusetzen und erhalten: 
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Der absolute Betrag der Ablenkung für die Schwanzflosse durch die 
Yorderflosse und die Zelle bei dem größten zulässigen Anstellwinkel ist 
also zufällig gleich groß. Die Änderung der Ablenkung mit dem Anstell* 
Winkel ist aber entsprechend dem verschiedenen Seitenverhältnis von 
Kopfflosse und Zelle verschieden. Wir entnehmen aus Fig. 5 für die 
Kopfflosse für ein Seitenverhältnis 1 : 4 den Wert xi = 1,94 und für einen 
Doppeldecker vom mittleren Seitenverhältnis der beiden Flügel der Trag- 
zelle: ^ 3 75 1 

für die Ableitung der Auftriebszahl den Wert 1,75. Die Änderung des 
Ablenkungswinkels mit dem Anstellwinkel ist also für die Kopfflosse: 

9' =0,08. ^ = 0,31 (B63) 

und für die ZeUe: f p' = 0,08 • ^ = 0,28. (B 64) 

Damit wird nach Gl. (221) 

1^ = 1 - 0,31 - 0,28 = 0,41 . (B 65) 

Setzen wir nun für die Hebelarme der Flossen genau genug die vor- 
]i,ufigen Werte ?, = 4 m; Zj — 6 m ein, so ergibt sich aus (B 59) unter der 
Voraussetzung, daß die Seitenverhältnisse der beiden Flossen und damit 
die Ableitungen ihrer Auftriebszahlen gleich groß sind, 

-F'. = -F*40;41 = ^. (B66) 

Die hintere Flosse muß also mehr als eineinhalbmal so groß sein als 
die vordere. Die starke Änderung der Ablenkungswinkel mit dem An- 
stellwinkel hat zur Folge, daß der Anstellwinkel der hinteren Flosse sich 
überhaupt nur wenig ändert, und daß wir somit selbst für den größten 
zulässigen Anstellwinkel der Zelle mit einer erheblichen negativen Auf- 
triebszahl der Schwanzflosse, also mit einer starken Belastung derselben 
durch Luftkräfte von oben, rechnen dürfen. Denn der Änderung des 
meßbaren Anstellwinkels der Kopfflosse vom größten zulässigen Anstell- 
winkel bis zu verschwindendem Auftrieb 

^^« = ä - 0'258 (B 67) 

entspricht für die Schwanzflosse nur eine Änderung des wirksamen An- 
steUwinkels z//Jj, - 0,258 • 0,41 - 0,106 (B 68) 

und eine Änderung der Auftriebszahl derselben: 
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Jrij^ = fi' . Jßj^ ^ 1,94 . 0,106 « 0,206. (B 69) 

Wenn wir also för den größten zulässigen Anstellwinkel der Yorderflosse 
eine negative Auftriebszahl tjf^ » 0,30 für die Schwanzflosse zulassen, so 
ergibt sich bei verschwindendem Auftrieb der Vorderflosse für die Schwanz* 
flösse erst eine negative Auftriebszahl von 

-Vh^ 0,30 + 0,206 ^ 0,50. (B 70) 

Da nun bei Profilierung der Schwanzflosse nach Fig. 2 negative Auftriebs- 
zahlen bis zum Betrag rizni = 0,66 nach Fig. 7 erreicht werden können, so 
ist mit der getroffenen Wahl der negativen Auftriebszahl für die Schwanz- 
flosse noch eine erhebliche Sicherheit zugunsten der Steuerbarkeit ge- 
währleistet, zumal Ruderausschläge Größtwerte bis zu iy — 0,75 zu er- 
reichen gestatten. Denn wenn der Auftrieb der Eopfflosse verschwindet, 
wird gleichzeitig auch der Auftrieb der Zelle außerordentlich klein, und 
bei der Abweichung der Momentenkurve, Fig. 1, von ihrer Näherungs- 
geraden haben wir absolute Sicherheit, daß das Flugzeug sich auch aus 
einem Kopfsturz mit Sicherheit wieder aufrichten läßt. Und damit folgt 
aus Gl. (B 58), wenn wir hier den Wert aus Gl. (B 57) und (B 66) einführen, 

7,31 = 0,5 . 2?; . 4 +,0,30 • 1,61 -F^-ß (B 71) 

(B 72) F, - 1,5 m» F^ - 2,4 m^ (B 73) 

Yemachlässigen wir nun zur Sicherheit bei der Berechnung des Dämp- 
fungsmoments den Anteil der Zelle an demselben, so ergibt sich nach 
Gl. (316) und (355) bei gleichem Seitenverhältnis 1 : 4 beider Flossen 
(V=l,94): 194 A^^oA af\ ^'^^ n>'7A\ 

Bei der Berechnung der Änderung des Auftriebs mit dem Anstellwinkel 
D' wollen wir in Anbetracht der unvermeidlichen Unsicherheit der Werte 
1]' den Anteil der Flossen an demselben außer acht lassen. Dann erhalten 
wir aus Gl. (B 35) mit i?'= 1,75: 

?)' = 46,9 . ^ = 164. (B 75) 

Bei der Berechnung des Trägheitsradius müssen wir, um sicher zu gehen, 
Vollgewicht und Leergewicht unterscheiden, da der wirkliche Betriebs- 
zustand je nach der Anzahl der Passagiere und dem Brennstoffvorrat 
immer zwischen diesen beiden Werten liegt. Es kann sich natürlich in 
einem wie dem andern Fall nur um eine näherungsweise Bestimmung 
handeln, indem man gegenüber dem Abstand der einzelnen Massenpunkte 
vom Gesamtschwerpunkt den Trägheitsradius der Masse in bezug auf 
ihren Eigenschwerpunkt vorerst außer acht läßt. Nur wenn die Massen 
sehr ausgedehnt sind, ist dies nicht zulässig. So für den Rumpf, der 
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etwa eine Eigenlange von 10 m besitzt, and für die Fluggäste, die im 
Rumpf über etwa 5 m Länge verteilt sind. Hierbei wollen wir, da es sich 
ja nur um eine Übersehlagsrecbnung handelt, die mehr die Gbrößenord- 
Dung als die Größe des Trägheitsradius ergeben sollen, eine gleichmäßige 
Verteilung des Eigengewichts über die ganze Rumpflänge voraussetzen. 
Für einen Stab unveränderlichen Querschnitts von der Länge l ist das 
Quadrat des Trägheitsradius in bezug auf seinen Mittelpunkt als Schwer-- 

punkt gleich — . Wir entnehmen dem vorläufigen Entwurf für die Ab- 
stände der Einzelschwerpunkte vom äesamtschwerpunkt etwa folgende 
Beträge: 

Rumpf 1 m hinter 

Stoßrad 4 m vor 

Laufräder 1 m hinter 

Motoren, einschließlich Kühlwasser, Kühler und Auspufftöpfen 1 m hinter 

Schrauben 1^ m hinter 

Tragflächen je 0,8 m über bzw. unter 

Hohensteuer 4 m vor bzw. 6 m hinter 
und von der Nutzlast 800 kg 1 m vor (Personen) und dementsprechend 
200 kg 4 m hinter (Gepäck). 

unter diesen Voraussetzungen ergibt sich der Trägheitsradius aus der 
folgenden Tabelle: 

Rumpf 600 . (^ + 1») « 4660 

Stoßrad 50 • 4« = 800 

Laufräder 100 • 1« « 100 

Motoren usf. . . . (640 + 40 + 60 + 10) • 1« = 760 

Lufkschrauben 40 • 1,5' » 90 

Zelle 450 • 0,8' = 290 

Steuer 16 • 4* + 20 • 6» =960 

für Leergewicht: 7650 

für Leergewicht 7650 (ß 76) 

Nutzlast 1000 . 51 + 800 . 1« + 200 .4«= 6080 

für Vollgewicht 13730 (B 77) 

Damit ergibt sich der Trägheitsradius für Leergewicht za: 

^•^=-8600^=^-1000-3,72x11^ (B78) 

und für VoUgewicht: r^ = ^- - 3,82 m^ (B 79) 

Da man yermeiden muß, dem Betriebsstoffverbrauch auf die Gleich- 
gewichtslage des Flugzeugs Einfluß einzuräumen, haben wir angenommen^ 

Bader, Orundlagen der Flugtechnik 11 
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daß der Schwerpunkt der Betriebsstofihiengen auf der Schwerpunkts- 
querachse liegt; also zum Trägheitsmoment keinen Beitrag liefert. Wir 
sehen y daß der Tragheitaradius für Yollgewicht und Leergewicht inner- 
halb der Bechnungsgenauigkeit gleich groß ist und dementsprechend als 
unabhängig von der Ghröße der Nutzlast und dem Betriebsstoffvorrat be- 
zeichnet werden kann. Unter Berücksichtigung der getroffenen Vernach- 
lässigung der Eigentragheitsmomente können wir genau genug den Träg- 
heitsradius r « 2 m (B 80) 

setzen. Damit erhalten wir aus Gl. (B 74) und (B 75) 

» - llrh - 0'33. ^ (B 81) 

Demgegenüber fordert die Stabilitätstheorie nach Gl. (370): 

5.(@+sp).|_ . i + f 4.2,56. J^+i + i^ 

Das Dämpfungsmomenty das die Flossen liefern^ wenn sie lediglich auf 
das statische Gleichgewicht und seine Indifferenz berechnet werden, ist 
also unzureichend. Die Flossen müssen mindestens mit 

vergrößert werden, um für beliebige statische Stabilitätsgrade mindestens 
dynamisch indifferentes Gleichgewicht für jeden Betriebszustand zu liefern. 
Nach Gl. (B 72) und (B 73) hat man also mindestens 

JF; ^ 1,5 . 1,44 = 2,16 i^* - 2,4 ; 1, 44 - 3,46 (B 84) 

also bei einem Seitenverhältnis 1:4 die Flügeltiefe der Vorderflosse zu 



t^ » y^ ^ 0,74 ^, = 1^ - 0,93 (B 85) 

zu machen. Runden wir diese Beträge auf t^ = 0,8 und tj^ = 1,0 m ab, 
so bedeutet dies eine Vergrößerung der Fläche um 15% gegenüber dem 
stabilitäts-theoretisch erforderlichen Mindestmaß. Die Spannweite der 
vorderen Flosse wird also: 

6^ = 4 . 0,8 - 3,2 m (B 86) 

und die der hinteren ft^^ = 4 • 1 = 4 m. 

Wir haben nun noch an Hand der Gl. (414) zu untersuchen, ob die so 
gewonnenen Ausmaße der Höhensteuer ausreichen, um die dynamischen 
Anforderungen an das Steuer beim Abfangen zu erfüllen. Dabei müssen 
wir ungewöhnlich ungünstige Verhältnisse voraussetzen, d. h. Abfangen 
aus steilem Gleitflug auf geringem Gefälle. Als Abfanggefälle wollen wir 
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4 m annehmen. Damit beim Abfangen keinesfalls die doppelte Bean* 
spruchnng der Zelle gegenüber der normalen Belastung überschritten 
wird -— das Fachwerk der Zelle muß so dimensioniert werden^ daß min- 
destens bis zu dieser Beanspruchung die Formänderungen rein elastisch 
sind —y darf die Auftriebszahl beim Gleitflug nicht unter die Hälfte ihres 
zulässigen Höchstmaßes vermindert werden ^ d. h. die Geschwindigkeit 

muß am Ende des Gleitflugs unter dem y^fachen ihres Betrages bei 

schnellstem Steigen unmittelbar nach dem Start )/2 • 89 = 126 km/st 
bleiben. 

Berechnen wir nun nach Gl. (B 35) unter diesen Voraussetzungen die 
Gleitwinkeltangente für den hieben Wert der größten zulässigen Auf- 
triebszahl, so reduziert sich der induzierte Widerstand 3 auf ein Viertel 
und der Auftrieb ^ auf die Hälfte seines Betrages. Dann erhalten wir: 

€ ^ ^ 0,16 (B 87) 

gegenüber s = 0,095 des flachsten Gleitfluges Gl. (B 44). Keinesfalls darf 
eben der Gleitflug mit Verkehrsflugzeugen so steil durchgeführt werden 
wie init Eriegsflugzeugen. Wir bestimmen nun aus dw schon erwähnten 
61. (414) den größten zulässigen Betrag der statischen Stabilität, der 
mit den verfügbaren Steuerzusatzkräften beim Abfangen verträglich ist. 
Denn, wie Gl. (414) zeigt, ist es natürlich wesentlich das Moment des 
Auftriebs, welches einer Winkeländerung des Flugzeugs und damit der 
Erzeugung der erforderlichen Zentripetalkräfte entgegenwirkt. Wir können 
annehmen, daß der Führer die Auftriebszahlen der beiden Steuer im er- 
wünschten Sinne durch Ruderausschlag um mindestens Jrj » 0,2 ändern 
kann. Dann ergibt sich für die beiden Steuer: 

^2R = SJf] .F'l^ 0,20 . (2,56 • 4 + 4,00 • 6) = 6,86 (B 88) 

und damit: ^.i « ^ • y^% . ^-, - 0,14 (B 89) 

wobei wir für a • h, dessen Wert unabhängig vom Anstellwinkel ist, den 
Wert von Fmin der Tabelle S. 152 für 1? = entnehmen, also mit 

t;^ = 1^ == 24,7 m/sk h,^Slm (B 90) 

und näherungsweise für das Flugzeug den Betrag der Zelle 

«-» - 7 = i:?^ = <^>285 (^ 16«) (B 91) 

gesetzt haben. 
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Die letzte Rechnung setzt yoraus, daß wir uns in der Nähe der in 
Fig. 36 angegebenen Grenze zwischen periodischer und aperiodischer 
Drehungsbewegung befinden, und wenn wir dieser Figur fiir to » 0,5 
den zugehörigen Betrag q » 0^6 entnehmen , so läßt sich daraus mit 

GL (354) unter Benutzung der fQr Gl. (375) benötigten Definition -y^ = ^d 

berechnen zu : ^ . -i o o« . 4 

^'^-yi-ärllä^- 0,0136. (B92) 

Der Schwerpunkt darf also höchstens wenige Zentimeter vor seiner Lage 
bei indifferentem Gleichgewicht, das ist in unserm Fall ein Viertel der 
Zellentiefe, liegen, um f&r die Drehungsschwingungen schnellste Dämp- 
fung herbeizuführen, und darf bis zu etwa 14 cm gegenüber der Lage 
bei Lidifferenz nach Yom verschoben sein, ohne daß die Steuerung beim 
Abfangen beeinträchtigt wird. Nun ist es keineswegs möglich, diesen 
Grad der Stabilität für alle denkbaren Betriebszustände und Belastungs- 
arten des Flugzeugs vorher zu bestimmen. Die größte Schwerpunkts- 
Verschiebung, die nach guter Verteilung der Last vor dem Start während 
des Fluges eintreten kann, ist die, daß sich ein Fluggast von etwa 75 kg 
Gewicht um höchstens 7 m nach hinten bewegt. Dadurch wird der Ge- 
samtschwerpunkt um .. . 

^ - 0,146 m (B 93) 

nach rückwärts verschoben. Wenn nicht dadurch, daß ein anderer Li- 
sasse nach vom geht, ein Ausgleich geschaffen wird, verschwindet damit 
auf jeden Fall die statische Stabilität. Aber die damit verbundene dyna- 
mische Labilität ist nicht so erheblich, daß es zu rechtfertigen wäre, 
deswegen allein die statische Stabilität für normalen Flug über das oben 
angegebene Maß von wenigen Zentimetem zu steigern. Zudem liegt nach 
dem vorläufigen Entwurf der Schwerpunkt etwa 12 cm unterhalb der 
Schubrichtung, und dementsprechend kann er nach Gl. (376) zur Herbei- 
führung gleicher Stabilität bei einem Verhältnis -^ ^ £ ^ 0,13 (B 78) 

um etwa 2 cm weiter hinten liegen als unter sonst gleichen Umständen 
bei zentrischer Schublage. Nach allem wird man also eine Lage von 
etwa 5 cm vor der Lage bei indifferentem Gleichgewicht bei der Kon- 
struktion anstreben. Bei entsprechender Ausbildung der Flügelaufhängung 
kann man freilich nachträglich der Zelle Pfeilform geben und damit bei 
gegebener Belastung eine Verschiebung des Schwerpunktes gegenüber 
der ZeUe nach vom herbeiführen. 

Bei der nun folgenden Berechnung der Anstellwinkel bezeichnen wir 
der Reihe nach die Eopfflosse, Oberflügel, Unterflügel und Schwanzflosse 
mit den Indizes 1, 2, 3, 4. Da wir die bei dem größten zulässigen An- 
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Stellwinkel mit Yoraussetztuigen über die AuftriebszaUen rj^ «— 0,5 und 
ijj^ » -- 0;3 berechneten Flossengrößen nachträglicli um 44 und danach 
noch einmal um 157o vergrößert haben, sind die wirksamen Anstell- 
winkel der Flossen um ebensoviel kleiner zu machen, als den angenom- 
menen 12 entspricht: 

«i -^ • 1^5 - 0.156 «,._^.jl^--0,094 (B94) 

Der unterschied y zwischen wirksamem und meßbarem Anstellwinkel 
folgt für das in Fig. 2 dargestellte Profil, das wir auch für die Steuer 

verwenden wollen, nach Gl. (5), (15), (16) da, x"^— sih Abschnitt der 

Momentengeraden auf der Abszissenachse aus Fig. 1 : 

y = 0,055. (B95) 

Die KopfBosse lenkt im Bereich ihrer Spannweite die Strömung nach 
Gl. (B 60) im Mittel um einen Winkel q « 0,08 nach unten ab. *) Der 
mittlere Teil der Zelle müßte also um wenigstens diesen Betrag steiler 
angestellt werden als die äußeren Teile, zumal für diese die Kopfflosse 
eine, wenn auch wesentlich schwächere Ablenkung der Strömung nach 
oben hervorruft;. Da nun weder eine stetige noch eine unstetige Ände- 
rung des Anstellwinkels im angegebenen Sinne konstruktiv gut durch* 
führbar ist, zudem die Strömung in dem in Frage stehenden Be* 
reich zweifellos erheblich durch die Ansaugung der Luftschrauben beein- 
flußt wird, wollen wir die erforderliche Korrektur in der Weise durch- 
fuhren, daß wir den etwa 4 m breiten in der Flucht der KopfSosse 
liegenden mittleren Teil der Tragflächen um etwa die Hälfte des berech- 
neten erforderlichen Betrages, also Ja^ 0,04, steiler anstellen und den 
Anstellwinkel des äußeren Teils der Zelle um ebendiesen Betrag durch 
Höherziehen des Hinterholms (Yerspannung) linear nach außen abnehmen 
lassen, so daß also dann den Flügelspitzen der Anstellwinkel zukommt, 
wie ihn ohne Störung durch die Kopfflosse die ganzen Tragflächen haben 
müßten. Wir erreichen durch diese Minderung des Anstellwinkels nach 
außen zudem eine Steigerung der Seitenstabilität, die ja an sich bei der 
großen Spannweite natürlich schon recht gut ist. Für die Schwanzflosse 
kommt die Strömungsablenkung durch die Kopfflosse in nahezu vollem 
Betrag zur Geltung, und dazu kommt die Ablenkung durch die Zelle, die, 
wie wir mit GL (B 61) festgestellt haben, zufällig den gleichen Betrag 
^ » 0,08 erreicht. Damit folgen also die meßbaren Anstellwinkel beim 
größten zulässigen Anstellwinkel der Zelle für die Flossen zu: 

1) Wir vemachläsBigen dabei den geringfügigen Unterschied der Ablenkung 
für Zelle nnd Schwanzflosee, der im vorliegenden Fall etwa 37« beträgt. 
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^ « a^ - y = 0,156 - 0,055 - 0,101 (B 96) 

f^'^a^ + IJQ + y - 0,094 + 2 . 0,08 + 0,055-0,121. (B 97) 

Bei Berechnung der Schränkung zwischen den beiden Tragflächen haben 
wir zwecks Herbeiführung gleicher wirksamer Anstellwinkel bei der 
konstruktiTen Festlegung der meßbaren, die infolge des verschiedenen 
Seitenverhältnisses verschiedene Selbstinduktion, und die infolge der 
Staffelung bedeutsame Induktion zu berücksichtigen. Denn der Einbau 
der Motore mit daran gelagerten Luftschrauben fordert die Hinterkanten 
der Flügel so zu legen, daß das Schraubenblatt in gleichem kleinstem 
Abstand an ihnen vorbeistreicht; und daraus folgt, weil der Unterflügel 
wesentlich geringere Flügeltiefe als der Oberfiügel hat, eine starke Staffe- 
lung. Die Berechnung auf gleichzeitiges Auftreten größter wirksamer An- 
stellwinkel für Oberflügel und Unterflügel, die wir bei der Berechnung 
der Flügeltiefen vorausgesetzt haben, ist nach Messungen von Munck 
(T. B. II, S. 194, Diagramm III) für größere Spannweiten zweckmäßig. 
Rechnet man jedoch die dort als günstigst gemessene Schränkung mit 
den B et z sehen Einflußzahlen nach, so zeigt sich, daß diese wie für die 
Selbstinduktion so auch für die Induktion zwecks Berechnung der meß- 
baren Anstellwinkel bei großen Auftriebszahlen (im Gegensatz zur Be- 
Technung der induzierten Widerstände, wo sie recht gut zutreffen) etwa 
auf den doppelten Wert erhöht werden müssen, offenbar, weil die voraus- 
gesetzte gleichförmige Verteilung des Auftriebs über die Spannweite nicht 
zutrifft. In vorliegendem Fall erhalten wir aus Gl. (21), (22) unter Ver- 
nachlässigung kleiner Größen für 

a =- 0,5 m 6 = 25 m c =- 0,0 m d = 1,7 m 

n,-ln|^ + |,.(6-eO = ln^ + ,^.. 23,3- +7,05. 
Daraus folgt nach Gl. (19) und (20): 

Ju„ 1,58 • ^^^ • 2 0,0124 

^«,,- + 7,05.?^^^. 2- 0,1130. 

und ebenso erhalten wir für die Selbstinduktion mit dem aas GL (33) 
an Hand von Messungsei^bnissen bestimmten rd. doppelten Wert der 
GL (17): 

^«,, - 8 . ^-^^^ - 0,0640 4/«^. - 8 . ^-^^^ - 0,0314. (BIOO) 



(B98) 



(B99) 



B. Lösung 167 

Nun ist für ein uoendlicli breites Tragdeck fÖr die größte zulässige Auf- 
triebszahl 0,5 der wirksame Anstellwinkel: 

«,- 5,«.M«o,159. (BlOl) 

Ziehen wir hiervon den Winkel y ab, so erhalten wir für die unendlich 
breite Tragfläche den meßbaren Anstellwinkel. Wenn wir noch nach 
unserer oben getroffenen Vereinbarung des Verlaufs der Anstellwinkel 
über die Spannweite den halben Ablenkungswinkel durch die Eopfflosse^ 
die Induktion und die Selbstinduktion hinzuzählen, so ergeben sich 
schließlich die größten, zulässigen ineßbaren Anstellwinkel für die Flügel- 
mitte zu: 

^-;0,159 - 0,055 + 0,040-0,012 + 0,064 - 0^196 

? S= «-- y + Y + ^«82 + ^^88 ^^ ^^^) 

- 0,159 - 0,055 + 0,040 + 0,113 + 0,031 - 0,288. 

Wir wollen den Rumpf gegenüber der Zelle nun in der Weise lagern, 
daß beim normalen Flug in 2000 m die Bumpfachse in die Flugrichtung 
fällt, die Schubrichtung der Luftschrauben jedoch selbst bei diesem 
kleineren Anstellwinkel noch um l'/g® nach oben geneigt ist.^) Nun 
ergibt sich die Auftriebszahl für den Horizontalflug in 2000 m nach 
Gl. (B 37) zu: 0,585 • 0,50 - 0,292. (B 103) 

Die Auffcriebszahl yermindert sich also um 

Jf] - 0,208 (B 104) 

und bei dem oben angenommenen Wert von tj' « 1,75 für die Zelle der 
Anstellwinkel um den Betrag: 

^ß-^-^-0,m. (B,105) 

Ziehen wir diesen Winkel Yon den größten zulässigen meßbaren Anstell- 
winkeln ab, so erhalten wird endgültig als Winkel zwischen Rumpfachse 
und Profilsehne: 

/Ji - 0,101 - 0,119 = - 0,018 ^ - !<> 

ß, = 0,196 - 0,119 = + 0,077 ^ 4^« .^ ^qqs 

ft = 0,288 - 0,119 = + 0,169 ^- 9^« 

ß^ = 0,121 - 0,119 - + 0,002 ^ 0«. 

1) Die enteprechende Habkomponenie des Schubs beträgt fSr <r s-i e nur rd. 
0,0S5 • 0,12 • 8600 ^ 10 kg. 
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Liegt die Radbasis, d. h. die Tangente an die Radumf änge, im SeitenriB, 
wie sicli aus konstruktiven Forderung ergibt, unter etwa 4? gegen die 
Bumpfachse, so befindet sich das Stoßrad noch etwa 26 cm über Boden, 
wenn beim Aufsetzen mit größtem zulässigen Anstellwinkel die Lauf- 
räder den Boden bereits berühren. Dadurch ist genügende Sicherheit 
gegeben, daß keinesfalls das Stoßrad vor den Laufradem auf trifft und 
dabei in unzulässiger Weise in Anspruch genommen wird. 

10. Die Berechnung der Seitensteuer. 

Für die Ausmaße des Seitensteuers ist das Moment bestimmend, das 
beim Ausbleiben eines der beiden Motoren aufzubringen ist, um den Kurs 
beibehalten zu können. Setzt ein Motor aus, so hat der andere allein den 
ganzen Widerstand des Flugzeugs zu überwinden und übt infolge seines 
Abstands z^ = 2,25 m von der Symmetrieebene ein Moment: 

(> . t?« • X . ;?, kg m (B 107) 

dem begegnet werden muß durch das Moment des Seitensteuers, das mit 
-Fj^m* Fläche (einschließlich Kielflosse und zugehörigen Rumpf heck) Zj^6m 
hinter dem Schwerpunkt liegt und bei größtem Ruderausschlag eine 
„Auftriebszahl" von wenigstens rij^ = 0,50 aufzubringen gestattet: 

(B108) ri,Q.v*F,.\^(,.v*-X.z, i^* = f-| (B109) 

Da zur Erhaltung der Schwebefähigkeit beim Aussetzen eines Motors 
die Zelle mit dem Höhensteuer auf größten zulässigen Anstellwinkel ein- 
gestellt werden muß, ist hier X^ = 4,28 aus (B 13) einzuftihren. 

^* - ^llöT - 3,2 ml (BUO) 

Bei wesentlich quadratischem Seitenverhältnis des Steuers haben wir 

also bei ]/3^ =» 1,8 m Höhe dem Ruder und der Flosse je etwa 1 m 
Tiefe zu geben. 

Mit viel kleinerer Gesamtfläche der Seitensteuer kann man auskommen, 
wenn es gelingt, gewölbte Kielflossen oder Steuer im Bereich des Schrauben- 
winds einzubauen. Solche symmetrisch liegende Steuer müssen so an- 
geordnet werden, daß sie schon im ungestörten Flug nach innen, d. L 
auf die Symmetrieebene zu, gerichtete Luftkräfte au£aehmen. Beim Aus- 
fall eines Motors und damit seines Moments in bezug auf den Schwer- 
punkt fällt dann auch das durch seinen Propellerwind gesteigerte ent- 
gegengesetzt gerichtete Moment des hinter ihm liegenden Steuers (bei 
entsprechendem Buderausschlag YÖllig) weg, so daß das Moment des an- 
deren symmetrisch liegenden Steuers gegenüber dem frei werdenden 
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Moment des andern Motors m freier Geltung kommt. Beziehen wir die 
oben gebrauchten Bezeichnungen ausschließlich auf ein im Schrauben- 
wind liegendes Steuer, so gilt mit ÖL (183) statt GL (B 108) 

ivO-Q- V* (1 + »y • (F^) 'li-Qv'X-e, (B 111) 

worin nach Gl. (187) ^ - ^, - irSö"« " ^>''^ *^^ ^^^) 

einzofOliren ist; da die Wölbung und fest gegebene Neigung des Steuers 
etwa (rij^ » 0,75 zu erreichen gestattet; ist schließlich 

Durch kleine Zusatzsteuer der angegebenen Bauart^) läßt sich also bei 
wesentlicher Herabsetzung ' der Größe des am Rumpf angeschlossenen 
Seitensteuers yöllige Steuerbarkeit bei Aussetzen eines Motors erreichen. 
Daß in jedem FaU im normalen Flug für hohe Wendigkeit mit den be- 
rechneten Ausmaßen Gewähr gegeben ist, geht aus der folgenden Be- 

trachtung hervor. Liegt das Flugzeug unter y — -j- = 45^ schräg , so 

ist nach GL (516) die Zeit fär eine halbe Wendung: 

^ = 4 . - (B 115) 

also je nach der Geschwindigkeit rund 10 bis 15 Sekunden, und nach 
Fig. 42 der Krümmungsradius der Flugbahn: 

U=:2Ä = 60bis 140. (B 116) 

Für diese Bewegung ist nach Gl. (505) unter Yernachlässigimg von 

q^f 61. (455), mit Gl. (B 90) und 9)^ « ^ höchstens ein Seitensteuer- 

moment ^ ^ 

2* = <?,-a = S (B117) 

erforderlich. Berechnen wir nun nach Gl. (449) bzw. genau genug nach 
Gl. (458) ^2, so haben wir dort für 

i^- 5 - ? + 3o - 0>81 + 1,91 = 2,72 (B 118) 

einzuführen. Dann ergibt mit der Definition Gl. (504): 

^m, = l[l,08. ^(^ + 3o)+/'-V-*'] = '°'+y/''' -6,3m». (B119) 

1) Den Schutxanspnich auf derartige Anordnungen hat Verf. der Luftverkehrs- 
gesellschaft L. Y. G. (Berlin) übergeben. 
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Und wenn, wir, wie zuletzt yorausgesetzt, für das Steuer eine Fläche von 
rund 3,5 m', einen Abstand yon 6 m, und bei größtem Buderausschlag 
eine Auftriebezahl Ton tj^ — 0,5 annehmen, so erhalten wir andrerseits fär: 

^SR, - 3,5 . 0,5 . 6 ^ 10 m* (B 120) 

also einen erheblich größeren Wert als gefordert Der Einfluß des 
Rumpfes auf den eben betrachteten Vorgang kann nur durch Versuch 
festgestellt werden. Jedenfalls genügt (nach Messungen an Luftschiff- 
modellen im stetigen Flug) das Steuer ohne Ruderausschlag, eine Schräg- 
lage des Rumpfes gegenüber der Flugrichtung rückgängig zu machen 
oder doch wenigstens Indifferenz gegenüber der Schräglage herzustellen 
(3i-0). 

11. Die Berechnung der Quersteuer. 

Mit 3 m Breite für die Querruder, die selbst unter Berücksichtigung der 
Durchbiegung der Holme eine gute Lagerung des Ruders zuläßt, erhalten 
wir für GL (519) x «- 0,24 und damit in Übereinstimmung mit Fig. 43. 

* • (l - t) = 0,21 (B 121) 

d. h., das Quersteuermoment wird bei dieser Ruderbreite gleich 42% 
desjenigen, was sich erreichen ließe, falls die Querruder über die yolle 
Spannweite der Zelle ausgedehnt würden. Das erscheint in Anbetracht 
der Anforderungen, die an die Steuerfahigkeit eines Verkehrsflugzeugs ge- 
stellt werden müssen, mehr als ausreichend. Die yerschwindender, stati- 
scher Stabilität entsprechende F-Form läßt sich erst dann nach Gl. (478) aus 

Pi-|-P, (B122) 

nach den 61. (445), (448), (449) berechnen, wenn aus Messungen der 
Einfluß des Rumpfes auf die Eursbeständigkeit, d. h. der Beitrag zum 
Wert 2i, Gl. (446), bekannt ist. 

12. Die Berechnung des Anlaufs. 

Zur Charakterisierung der Abhängigkeit des Schubes Yon^ der Ge- 
schwindigkeit wollen wir entsprechend Gl. (527) i = J annehmen. Dann 
ergibt sich tf^ nach GL (541) mit iy, — 0,60 für die kleinste Schwebe- 
geschwindigkeit: 76 . 0,60 . 2 . 198 ^ , ^. /-D 1 0Q^ 

-- . 3600 
3,6 

Um das Startrermögen nach Notlandungen beurteilen zu können, wollen 
wir die Anlaufstrecke auch für das Leergewicht des Flugzeugs berechnen, 
denn nach einer Notlandung im schlechten Gelände kann das Flugzeug 
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zur Erreichung eines besseren Flugplatzes gezwungen sein^ ohne Nutz- 
last und mit geringer Betriebsstoffmenge zu starten. Für diesen Fall 
vergrößert sich öq im Verhältnis von Gesamtgewicht zu Leergewicht^) 
(B 47), und wir erhalten: (tf^) « 0,343. (B 124) 

Für ungewöhnlich gutes Startgelände ergibt sich, wie sich rechnerisch 
zeigen läßt^ im allgemeinen ein kürzerer Anlauf^ wenn man mit kleinem 
Anstellwinkel startet. Der Vorteil ist jedoch sehr geringfügig. Hingegen 
ist es auf schlechtem Boden außerordentlich viel günstiger, mit großem 
Anstellwinkel, der infolge des starken Auftriebs die Stützpunkte schnell 
entlastet, zu starten. Durch die oben angegebene Anordnung der Räder 
läuft. ohne weiteres das Flugzeug mit einem Anstellwinkel an, der nur 
um 4P kleiner ist als der größte zulässige. Trotzdem wird der Führer 
beim Start, zumal bei schlechtem Boden, sobald als möglich das Stoß- 
rad abheben imd dadurch mit größtem Anstellwinkel starten. Wir 
dürfen also annehmen: ^^ =» ^^j. (B 125) 

und erhalten dementsprechend für die Anlauf strecke, 61. (534) als Kon- 
stante die Gl. (532), (535), (536). Nach Gl. (B 90) ist 

^« 71,4 m. (B126) 

Pamit ergibt sich die folgende Tabelle: 

Vollgewicht Leergewicht 

^0 0,195 0,343 

a - SB 0,100 0,248 

II 0,02 0,10 0,02 0,10 

a 0,224 0,144 0,409 0,329 

Ig^^ 0,350 . 0,158 0,216 0,122 

S 0,123 0,043 0,161 0,081 

a„ 200 260 100 110 (B 127) 

^a^ 60 90 30 35 (B 128) 

Bei Leergewicht ist also fast ohne Unterschied der Bodenbeschaffenheit 
der Start bei Windstille nur etwa 100 m lang. Für das Vollgewicht 
wird er für Windstille bei gutem Boden etwa bei 200 m, bei sehr 
schlechter Platzbeschaffenheit, wie sie etwa schlechten Erdwegen ent- 
spricht, bei 250 m liegen. Startet man jedoch bei nicht völliger Wind- 
stille gegen den Wind, so werden diese Strecken ganz erheblich herab- 
gesetzt. Schon bei einer frischen, noch nicht steifen Brise von 5 m/sk 
werden nach Gl. (345) die Anlaufstrecken um die Beträge Gl. (B 128) 

1) Wobei wir in erster Näherung annehmen, daß der Schraubenwirknngsgrad in 
gleichem Maße'^wie die kleinste Schwebegeschwindigkeit abnimmt. 
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kürzer. Da nun an 55, 75, 90 von 100 T^en Wind über 4, 3, 2 m/sk 
herrscht, wird der Start gewöhnlich nicht über 150, der Notstart nicht 
über 80 m in Ansprach nehmen. 

13. Die Berechnung des Auslaufs. 

Lassen wir für den Auslauf eine Strecke yon 200 m zu, so folgt aus; 
Gl. (573): 

Nun ist nach GL (B 35) und Gl. (B 87) e ^ 0,10. Denn das Flugzeug 
rollt mit dem Anstellwinkel, der sich aus der Anordnung der l^der er- 
gibt, d.h. mit 12^, während nach(B91)der größte zulässige wirksame Anstell- 
winkel 16® beträgt. Es ist also ?)i ^ 1 ?)* und die yorstehende Gleichung 
ist erfüllt für 6 ^ 0,23. Nun ist 6 nach GL (574) bei gleichen Reibungs- 
zahlen der vorderen und hinteren Stützpunkte gleich dieser Reibungszahl 
selbst; da diese für Räder an sich erheblich kleiner ist, müssen Bremsen 
angeordnet werden. Bremst man nur die beiden Laufiräder, so ergibt sich 
unter der Voraussetzung, daß der Schwerpunkt 4 m hinter dem Stoßrad^ 
l m vor den Laufrädern und 1^ m über Boden liegt, für sehr kleine 
(verschwindende) Reibungszahlen des vorderen Rades (fi[\ = 0) die er- 
forderliche Reibungszahl fi|| der Laufräder aus: 

^° 4 + 0.76., =^^^ fi|i = O^O^i. (B130) 



Die Adhäsion ist also ohne weiteres ausreichend, die gewünschte Ver- 
zögerung zu sichern, selbst wenn der dritte Stützpunkt, das Stoßrad^ 
nicht gebremst wird; und dies, obgleich das Stoßrad infolge der hohen 
Schwerpunktslage durch das Kippmoment der verzögernden Kräfte die 
Laufräder stark entlastet. 

Um unwillkürliche Schwenkungen des ausrollenden Flugzeugs durch 
ungleiche Bremsung der beiden Laufräder zu vermeiden, muß, da eine 
drehungsfeste Verbindung beider Räder nicht durchführbar und zulässig ist, 
eine Ausgleichvorrichtung der beiden Bremsen mit dem Seitensteuerhebel 
verbunden werden. Umgekehrt können dann natürlich willkürliche 
Drehungen durch verschieden starke Bremsung der Laufräder mittelst 
Seitensteuerbetätigung eingeleitet werden.^) 

1) Den Schutzanspmch auf derartige Anordnungen hat Verf. der Luftverkäirs- 
geseÜBchaft L. V. G. (Berlin) übergeben. 
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Die Bremsung des Flugzeugs kann jedoch auch in der bekannten Weise 
durch eine in den Boden selbst eingreifende ^^Pflugbremse^' bewirkt wer- 
den. Greift diese auf der Verbindungslinie der Fußpunkte der Laufräder 
ein, so muß sie, da Reibungszahlen ^ 1 damit leicht erreichbar sind, nur 
höchstens ein Drittel der auf die Laufrader entfallenden Last aufnehmen. 

Der Auslauf wird durch Gegenwind Ton 5 m/sk nach Gl. (545) um 
rund 50 m verkürzt. 

14. Die Berechnung der Fahrgestellabfederung. 

Nehmen wir für Gl. (561) an, daß das Arbeitsyermögen des Fahr- 
gestells zwischen f) = 0,20 und 1^ = 0,25 liegt, so entspricht dem ein 
„Aufsetzgefälle^^ 

§ - 0,317 . 16,1 . f|» - 1,52 bzw. 1,80 m. (B 131) 

Der Stoß beim Au&etzen wird also hart, wenn der Führer die Maschine 
aus über ly^ bzw. 1^1 ^m durchsacken läßt. Aber auch die rein elastische 
Aufnahme des Stoßes läßt sich mehr oder weniger weich durchfahren, 
je nachdem, ob der verfügbare Federweg länger oder kürzer ist. Wir 
wollen zu dem Zweck einmal eine Hubbegrenzung für die Zusammen- 
pressung der Federn von 15 cm und dann von 20 cm annehmen. Dann 
erhalten wir nach Gl. (571) für: 

0,25^^ 

0,15"^ ^^ 0,20 
' (B 132) 



^ 


0,20 


/i 


0,15 


fo 


0,225 


n 


1,67 



0,1125 0,400 

2,33 1,50 

Dabei gibt n das Vielfache an, auf das die Beanspruchung der Federn 
durch die größtmögliche Formänderung gegenüber der Montierungsspan- 
nung gesteigert wird. Die zwei Laufräder mögen, wie schon im vorigen 
Abschnitt angenommen wurde, 0,75 m hinter, das Stoßrad 4 m vor dem 
Schwerpunkt liegen, und der Stoß jedes Rades möge durch je zwei Federn 
auf jeder Seite des Rades aufgenommen werden. Dann kommen auf die 
beiden Laufiuder im ganzen acht Federn und auf diese zusammen: 

j^ = 0,843 (B 133) 

des Gesamtgewiclits und auf jede der zugehörigen Federn: 

Pj - ?^ . 0,843 - 380 kg (B 134) 

ruhend. Damit ergibt sich zur Berechnung der Federn, wenn wir hier- 
für die Längen in Zentimetern messen: 
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§!. 16,9 33,8 9,5. (B 135) 

/O 

Wir entnehmen „Hütte^* Bd. I, S. 597, für zylindrische Schraubenfedern 
mit kreisförmigem Querschnitt die Gesetzmäßigkeiten 

P 6?.d* 6? 1 /d\5 



(J) . d (B 136) 



f Sn D^ 8 n 

/i-^n^-^-«-^.n.(-j).d. (B 137) 

Hierin bedeuten: 

P die Belastung der Feder in kg 

f die Dnrchbiegung entsprechend der Belastung P in cm 

f^ die größte Durchbiegung entsprechend der Tragfähgkeit P« oder der 
zulässigen Drehungsspannung A;^ 

n die Anzahl der Windungen 

Ic^ die zulässige Drehungsspannung in kg/cm' 

G den Schubelastizitätsmodul in kg/cm* 

d den Durchmesser des Querschnitts in cm 

D den mittleren Durchmesser der Feder in cm, 

so daß also D + d^ D^ den äußeren, D — d^D^ den inneren (lichten) 
Durchmesser der Feder angibt. Um nun Durchmesser Ton Querschnitt 
und Feder bei gegebener Belastung und Durchbiegung explizit zu be- 
stimmen, dividieren wir die beiden gegebenen Gleichungen ineinander 
und erhalten dann eine Gleichung 5. Grades für das Verhältnis der beiden 
Durchmesser, aus dem dann, indem man es in die ursprünglich gegebenen 
Gleichungen einführt, diese selbst mit der Windungszahl als Parameter 
folgen: 



D==^ 



f 

n . 10 20 30 40 50 

Vn 1,59 1,82 1,98 2,09 2,19 

yn» 4,00 6,10 7,70 9,20 10,50 

In Rücksicht auf das Gewicht kann als Material für die Federn aus- 
schließlich guter Spezialstahl in Frage kommen, für den man etwa mit 
einem Gleitmaß: ^ _ gSOOOO kg/cm'' (B 139) 

und einer zulässigen Drehungsspannung 

Jc^ - 10000 kg/cm» (B 140) 

rechnen kann. Dann erhält man: 
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830000 JT i^aA 4^ 
^1" «.10000 •^*^^^'*'^* 

y^ööro«^ ^ yg ^ ^ j y^ . (b ui) 

^ 1/ 8. «10000 1/ P '* 1/ P 

f f 

Hierin bedeutet f^y wie gesagt^ die größte zulässige Durchbiegung der 
Feder in cm^ also das Hundertfache der Summe von f^ und/*^^ die in m 
in GL (B 132) angegeben sind. 







^ 


22,5 


11,25 


■ 40,0 


m 






f* 


37,5 


26,25 


60,0 








P 

f 


16,9 


33,8 


9,5 






5 

V 


p 


1,171 


0,955 


1,445 








f 
«1 


990 


694 


1580 








«« 


22,75 


18,5 


28,1 






n-- 


= 30 






M-40 




D 


5,65 


4,86 


7,32 


D 


4,65 4,07 


6,13 


d 


0,970 


1,025 


1,016 


d 


0,916 0,970 


0,960 


D + d 6,62 


5,89 


8,34 


D + d 5,57 5,04 


7,09 


D-d 


4,68 


3,84 


6,31 


D d 


3,74 3,10 


5,17. 



Wir können also das größere Arbeitsvermögen bei größerem zulässigem 
Federweg nicht verwirklichen, weil die entsprechenden Federn selbst bei 
hoher Windungszahl zu großen äußeren Durchmesser bekommen. Sehr 
kleine äußere Durchmesser erhält man für liärtere Federung, also das 
größere Arbeitsvermögen bei dem kleineren Federweg von 15 cm. Dabei 
wird mian bei einem Drahtdurchmesser von 10 mm mit 3,5 cm lichtem 
Durchmesser der Feder und mit einer Windungszahl von 35 Windungen 
auskommen. Das Gewicht derartiger Federn ist rund 372 ^8 P^^ Stück, 
die Baulänge unter Montierungsspannung 50 cm. 



A 
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3f 1 : 150 ^^^^ 

Fig. 47 

steUt die zweckmftBigtte Zuordnung Ton AufiriB, Grundrifi und SeitenriB fttr Entwurfsseiohnangen 
dar. In der Zeichnung Bind lediglich die errechneten Daten enthalton. Die Art der Verbindung der 
Zelle mit den 8teuerflftchen soll durchdeneingeaeiohneten Bumpf nur angedeutet werden, alle anderen 
Yerbindungen sind, um die Zeichnung nicht mit konatruktiyen Gedanken su belasten, nicht ein- 
getragen. Die Linie unter den Laufrftdem im Seitenriß bedeutet den Boden beim Aufsetzen mit 

grOfitem Anstellwinkel. 
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X. Zusammenfassung. 

Die Theorie des Auftriebs gründet sich auf ein zweidimensionales 
Strömungsbild und liefert in recht guter Übereinstimmung mit der Er- 
fahrung Größe und Moment der zur Flugrichtung senkrechten Luft- 
kräfte. Eine Luftkraft entgegen der Flugrichtung, wie sie erfahrungs- 
gemäß als eigentlicher Widerstand beobachtet wird, folgt jedoch erst, 
wenn wir von dem zweidimensionalen StrömungsbUd, das unendliche 
Breite der Flügel voraussetzt, zum dreidimensionalen übergehen, wie es 
den endlichen Spannweiten der Flugzeuge entspricht. Dann setzen sich 
infolge des Überdrucks unter, und des Unterdrucks über dem Flügel an 
die Ränder desselben Wirbel an, die in dem zwischen den Achsen liegen- 
den Gebiet der Luft einen Impuls nach unten, außerhalb desselben nach 
oben, erteilen. Das bedeutet einen laufenden Energieaufwand zur Er- 
zeugung des Auftriebs, mit andern Worten: Widerstand. Denn da die mitt- 
lere Strömungsrichtüng der Luft gegenüber dem Flügel bei endlicher 
Breite nicht mehr mit der Flugrichtung identisch, sondern dieser gegen- 
über um einen kleinen Winkel nach unten geneigt ist, liefert der Auf- 
trieb eine Komponente entgegen der Flugrichtung, die man als induzierten 
Widerstand bezeichnet. Der Auftrieb selbst erleidet dabei natürlich durch 
die Verkleinerung des wirksamen AnsteUwinkels einen mit Minderung 
der Spannweite zunehmenden Verlust. 

Für sehr kleine AnsteUwinkel stehen auch diese Berechnungen in recht 
guter Übereinstimmung mit der Erfahrung. Für große AnsteUwinkel 
treffen die Berechnungen des Auftriebsverlustes nicht mehr zu. Aber da 
man gerade für den gewöhnlichen Flugzustand möglichst große Auf- 
triebszahlen verwenden muß, um mit recht kleinen Flächen und daher 
geringen Zellengewichten auszukommen, macht sich der Mangel rechne- 
rischer Grundlagen in dieser Beziehung um so peinlicher fühlbar, als ge- 
rade die Änderung des Auftriebs mit dem AnsteUwinkel in der Theorie 
der Stabilität eine höchst bedeutsame BoUe spielt. Man ist hier durch- 
aus auf Messungsergebnisse angewiesen. In dieser Richtung ist jedoch 
eine Verbesserung der Theorie nicht bald zu erwarten. Denn es sind höchst 
verwickelte Beziehungen, die in einer wirklichen Flüssigkeit die Ab- 
weichungen vom theoretischen Strömungsbild reibungsfreier Flüssig- 
keiten eur Folge haben. Und eben in diesen Abweichungen ist es be- 
gründet, daß der Auftrieb sich überhaupt nicht über gewisse Grenzwerte 
steigern läßt; sondern daß das Strömungsbild oberhalb eines bestimmten 
AnsteUwinkels erfahrungsgemäß seinen Charakter völlig ändei-t. Bis 
nahe an diesen Grenzwert heran steht jedoch die Berechnung der indu- 
zierten Widerstände in so vorzüglicher Übereinstimmung mit der Erfah- 

Bader, Orandlagen der Flagteohnik 12 
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rang, daS die betreffenden Gleichnngen nicht allein zur Yoransberechniing 
der Flugleistangen verwendet werden können, sondern auch zur Bestim- 
mung derjenigen Dimensionen, die man Flugzeugen zwecks Erreichung 
Yon Höchstleistungen in bestimmter Richtung zu geben hat. Man kann 
so, je nach den Voraussetzungen der Au^be, die dem Konstrukteur ge- 
geben ist, wenn man, wie erforderlich, Spannweite und Bauhöhe zu- 
lässige Größtwerte gibt, die Flügeltiefen berechnen, die der Erreichung 
größter Geschwindigkeit, Tragfähigkeit, Gipfelfhöhe und Steigfähigkeit 
dienen. Die derart zwecks Erreichung größter Geschwindigkeit berech- 
neten Flügeltiefen lassen sich freilich nicht immer ohne weiteres ver- 
wirklichen; denn sie ergeben leicht so kleine Flächen, daß der Anlauf 
ungewöhnlich lang und der Auslauf durch die hohe ]^andungBgeschwin- 
digkeit sehr gefährdet wird. Außerdem gibt es natürlich noch andere 
Forderungen, die Kompromisse den zur Erreichung höchster Flug- 
leistung erforderlichen Werten gegenüber notwendig machen. Es sind 
dies Bücksichten auf einfache Herstellung der Zelle, auf ihre Festigkeit, 
ihre Lage gegenüber dem Flugzeugkörper usf. Hierdurch wird man auch 
den Grad der Staffelung bestimmen lassen, der bei entsprechender Schrän- 
kung der Flügel gegeneinander keinen wesentlichen Einfluß auf die Größe 
des induzierten Widerstandes der Zelle hat. 

Diesen kann man daher lediglich als Funktion von Spannweite und 
Abstand der Flügel angeben. Man erhalt so unter Voraussetzung gleichen 
Auftriebs und gleicher Spannweiten Verhältniszahlen für den induzierten 
Widerstand, die, wenn wir von der konstruktiven Durchfilhrung absehen, 
schließen lassen, daß der Dreidecker am günstigsten ist, wenn die Spann- 
weite etwa 3 bis 12mal so groß ist als die Bauhöhe. Ist die Spannweite noch 
kleiner, so ist der Vieldecker, ist sie größer, der Zweidecker zu bevor- 
zugen. Erst für verschwindende Flügelabstände, wie sie in der Praxis gar 
nicht vorkommen, wird der Zweidecker so ungünstig wie der Eindecker. 
Daß man fast durchweg hinsichtlich der Wirtschaftlichkeit des Eindeckers 
falschen Urteilen begegnet, ist darauf zurückzuführen, daß man ent- 
sprechend der üblichen Art der Darstellung in Polardiagrammen (Wider- 
standszahl über Auftriebszahl) nur die Widerstände von Eindeckern und 
Mehrdeckem aus Flügeln gleichen Seitenverhältnisses miteinander ver- 
glichen hat, ohne Bücksicht darauf, daß zur Erzeugung eines bestimmten 
Auftriebs bei gegebener Spannweite man dem Doppeldecker nur etwa die 
Hälfte, dem Dreidecker nur ein Drittel der Flügeltiefe zu geben braucht, 
wie sie der Eindecker fordert; daß also für die Mehrdecker ungleich 
günstigere Verhältnisse, vor aUem hinsichtlich der selbsinduzierten Wider- 
stände, die mit dem Verhältnis der Flügeltiefe zur Spannweite abnehmen 
Gl. (17), zustande kommen. Zudem bringt die Versteifung der Eindecker 
leicht größere Gewichte und schädliche Widerstände mit sich als dieFach- 
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werksbildung beim Mehrdecker. Aber selbst bei konstmktiy gleich gün- 
stiger DurchfQbruiig bleibt immer noch eine beträchtliche Überlegenheit 
des Doppeldeckers gegenüber dem Eindecker rein ans ärodynamischen 
Gründen bestehen^ während die Überlegenheit des Dreideckers bei Spann- 
weiten gleich der drei- bis zwölffachen Bauhöhe nur geringfügig ist und 
recht leicht durch die Art der Ausführung verwischt wird. 

Immerhin liefert die Näherungsformel; 61. (43) ^ auf die sich diese 
Überlegungen gründen^ recht gute Voraussetzungen über diis Größe 
des Widerstandes für die Berechnung der Flügeltiefen gemäß der 
Forderung einer Höchstleistung in bestimmter Richtung. Ist für diese 
Rechnung hinreichende Übereinstimmung zwischen den Resultaten und 
den Voraussetzungen erzielt ^ was gewöhnlich schon nach dem zweiten 
Rechnungsgang der Fall ist^ so sind damit alle Maße für den Ent- 
wurf gegeben, die auf die Leistungen des Flugzeugs Einfluß haben. 
Denn neben den Spannweiten und der Bauhöhe setzt die Rechnung 
von vornherein eine bestimmte Leistung voraus, wie sie dem nach Über- 
schlagsrechnungen irgendwelcher Art gewählten Motortyp zukommt. 
Der zweifellos bequemere, in allerlei Handbüchern übliche, umgekehrte 
Rechnungsgang, unter Voraussetzung bestimmter Abmessungen des Flug- 
zeugs die erforderliche Leistung zu berechnen, hat in der Praxis natür- 
lich keine Bedeutung, da in der Tat zur Auswahl immer nur eine be- 
schränkte Anzahl Motorarten zur Verfügung steht. Um die Wahl des 
Motors zu erleichtem in Fällen, die außerhalb des Erfahrungsbereichs 
des Konstrukteurs liegen, haben wir ftir die vornehmste Aufgabe des 
Verkehrsflugzeugs, eine gegebene Strecke in kürzester Zeit zurückzu- 
legen, eine Näherungsformel entwickelt, die erkennen läßt, daß die Steige- 
rung der Leistung nur dann erhebliche Bedeutung gewinnt, wenn die 
Nutzlast beträchtlich ist. Denn es ist selbstverständlich, daß mit der 
Steigerung der Leistung nicht allein das Gewicht der Motoren, sondern 
fast das ganze Leergewicht des Flugzeugs, und außerdem das Gewicht 
der Betriebsstoffe und deren Behälter für gegebene Flugdauer, propor- 
tional wächst; daß also bereits der größte Teil des Leistungszuwachses, 
den man durch Einbau stärkerer Motoren erhält, durch die mit der ent- 
sprechenden Vergrößerung und Versteifung der Zelle wachsenden Wider- 
stände bereits in Anspruch genommen wird. Aber selbst unter günstig- 
sten Verhältnissen bleibt die Steigerung der Geschwindigkeit aus den an- 
gegebenen Gründen ganz erheblich hinter der verhältnismäßigen Steigerung 
der Leistung zurück. Denn wenn wir in eine gegebene Zelle bei gegebe- 
nem Anstellwinkel ohne Veränderung der Widerstände eine um 33 % 
höhere Leistung einbauen, so steigt die Geschwindigkeit um nur 10 7o 
und der Aufbrieb nur um 21 %. Nimmt also das Gewicht infolge der 
Leistungssteigerung um 217o zu, wie das je nach dem Verhältnis der 
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Nutzlast zum Leei^ewicht melir oder weniger genaa zatreffon wird, so 
sind damit die beiden Gleichgewichtsbedingongen der Kräfte wieder 
erf&Ut 

Dann bleibt noch die Aufgabe , der dritten Gleichgewicbtsbedingung, 
der der Momente, zu genügen, durch entsprechende Wahl yon Lage und 
Abmessungen des Hohensteuers. Aber schon bevor man in dieser Hin- 
sicht endgültige Entscheidungen fällt, läßt sich die Größe, und damit der 
Widerstand des Höhensteuers in Anbetracht der Unsicherheit, mit der 
die Berechnung des schädlichen Widerstandes notwendig behaftet ist, hin- 
reichend genau bestimmen, um die Flugleistungen voraus zu berechnen, 
sobald neben den schon angegebenen Voraussetzungen die Flügeltiefen 
bekannt sind. Die Berechnung der Geschwindigkeit geschieht am besten 
graphisch; denn die Vereinigung der Gleichgewichtsbedingungen liefert 
für sie eine Gleichung, die neben einem absoluten Glied nur die erste 
und vierte Potenz der Geschwindigkeit aufweist. Man erhält also für. jede 
Höhe die Geschwindigkeit F im Diagramm über F, indem man die Gerade 
mit der Parabel vierten Grades zum Schnitt bringt. Die Geschwindigkeiten 
beim wagerechten Flug mit „Vollgas" stellen natürlich für die gegebenen 
Höhen die größten, überhaupt erreichbaren Geschwindigkeiten dar, da die 
volle Nutzleistung als Vortriebsleistung verwendet wird. Entsprechend er- 
hält man die geringsten Geschwindigkeiten in den betreffenden Höhen^ wenn 
man, um den zulässig größten Teil der Leistung zum Steigen zu ver- 
wenden, die Vortriebsleistung auf ein geringstes Maß setzt. Diesem 
Zwecke dient die Vergrößerung des Anstellwinkels auf das größte zu- 
lässige Maß. Denn dann genügt zur Erzeugung der erforderlichen Trag- 
fähigkeit eine geringe Geschwindigkeit, ohne daß der Widerstand über- 
mäßig gesteigert würde. Allerdings gestattet die geringe Größe der emprisch 
erreichbaren Auftriebszahlen bei der Größe der unvermeidlichen schäd- 
lichen Widerstände leider nicht, diejenigen Auftriebszahlen zu verwirk- 
lichen, die dem Minimum der Vortriebsleistung zukämen. Die der größten 
Steiggeschwindigkeit entsprechenden geringsten Fluggeschwindigkeiten 
schließen in ihrer diagrammatischen Darstellung über der Höhe mit den 
höchsten Fluggeschwindigkeiten, wie sie dem Horizontalflug zukommen, 
das Gebiet der erreichbaren Geschwindigkeiten ein (Fig. 46), die man da- 
durch herbeiführen kann, daß man die Nutzleistung durch Drosseln des 
Motors in entsprechendem Maße herabsetzt oder teilweise zur Leistung 
von Hubarbeit (Steigen) heranzieht. Der Schnitt der beiden Kurven, der 
größten und kleinsten Geschwindigkeit, gibt im Diagramm die Gipfelhöhe 
an, über die hinauszusteigen deshalb nicht möglich ist, weil in ihr bereits 
die volle Nutzleistung zur Erzeugung der zum Schweben notwendigen 
geringsten Geschwindigkeit erforderlich ist. Die Gipfelhöhe hängt natür- 
lich in hohem Maße von der Größe der geforderten Tragfähigkeit, also 
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dem Gesamtgewicht des Flugzeugs, ab. Es ergibt sich, indem man die 
betreffenden Formeln differenziert und diese Beziehungen auf endliche 
Unterschiede von Höhe) und Gewicht erweitert, unabhängig davon, wie 
hoch die Gleichleistungsgrenze des Motors und die Gipfelhöhe liegt, 
solange die Gipfelhöhe nur überhaupt größer ist als die Gleichleistungs- 
grenze, daß die Gipfelhöhe jeweils um etwa 75 m sinkt bzw. steigt, wenn 
das Flugzeug um ein Hundertstel des Gesamtgewichts über- bzw. ent- 
lastet wird. Damit läßt sich an Hand der Fig. 17 bis 20 auch leicht fest^ 
stellen, welchen Einfluß eine Überlastung bzw. Entlastung auf die Steig- 
zeiten hat. Denn die Gleichung für die Steigzeiten läßt sich leicht so 
vereinfachen, daß sie neben der Gleichleistungsgrenze des Motors nur 
noch die Gipfelhöhe und die „Leistungsbelastung'' des Flugzeugs enthält. 
Demnach macht sich für das Steigvermögen z. B. eine Steigerung der 
Nutzlast in doppelter Hinsicht geltend, indem sie sowohl die Leistungs- 
belastung erhöht, als auch die Gipfelhöhe herabsetzt. Die Integration 
der Gleichung der Steigzeiten ist leider nicht unmittelbar möglich, son- 
dern kann nur durch Reihenentwicklung des Integranden durchgeführt 
werden. Immerhin besitzt die Reihe, von gewissen extremen Fällen ab- 
gesehen, eine so ausgezeichnete Konvergenz, daß man mit drei bis vier 
Gliedern schon hinreichend genaue Werte erhält und sich selbst für jene 
extremen Fälle bei der sich aus der Art der Funktion ergebenden Stetig- 
keit der Konvergenz durch graphische Extrapolation Werte verschaffen 
kann, die rein rechnerisch mit dieser Genauigkeit nur bei unglaublichem 
Zeitaufwand zu bestimmen wären. 

AUe diese Leistungsberechnungen kann man natürlich nur auf einen 
bestimmten Zustand der Atmosphäre beziehen, wobei wir den mittleren 
Gleichgewichtszustand der Atmosphäre über Mitteleuropa zugrunde ge- 
legt haben. Der Einfluß der Temperaturabnahme mit der Höhe darf da- 
bei natürlich nicht vernachlässigt werden, und wir haben daher statt der 
üblichen logarithmischen Barometerformel eine Exponentialfunktion ent- 
wickelt, die bei dem auf Grund der meteorologischen Messungen berech- 
neten Mittelwerte des Temperaturgefälles von 0,57** auf 100 m eine nu- 
merisch besonders einfache Gestalt annimmt (Gl. 130). Von der Dichte- 
abnahme der Luft ist selbstverständlich in hohem Maße auch die 
Leistungsabnahme des Motors abhängig, dessen indizierte Leistung der 
in der Zeiteinheit angesaugten Sauerstoffmenge wesentlich proportional 
ist. Nimmt man mit Kutzbach an, daß lO^o der indizierten Boden- 
leistung für die Brennstofförderung und innere Reibung des Motors ver- 
braucht werden, und der thermische Wirkungsgrad sich mit der Dichte 
nicht erheblich ändert, so ergibt sich daraus eine Annahme über die 
Leistungsabnahme der Motoren, die in ausgezeichneter Übereinstimmung 
mit Versuchen in der Unterdruckkammer bzw. Messungen im Flugzeug 
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steht, und die den Resultaten unserer Rechnungen eine Bedeutung zu- 
sprichi^ wie sie Ergebnissen zweifelles nicht zukommt, die mit der üb- 
lichen Annahme gewonnen sind, daß die Leistung eine Potenzfunktion der 
Dichte seL 

Sind so unter der Voraussetzung bestimmter Werte des Sehrauben- 
Wirkungsgrades die Leistungen bestimmt, so hat man die Abmessmigen 
der Luftschraube zu bestimmen derart, daß sie einen höchsten Wirkungs- 
grad für den Betriebszustand erreicht, der der gewünschten Höchst- 
leistung entspricht. Dabei ist man durchaus auf Yersuchsergebnisse an- 
gewiesen, da die Strömungsrerhältnisse so verwickelt sind, daß sie sich 
einer genauen Berechnung entziehen. Aber auch Yersuchsergebnisse 
sind mit großer Vorsicht zu verwerten, da geometrische Ähnlichkeit des 
Vorgangs nicht unbedingt hydrodynamische mit sich bringt. So liefern 
Versuche mit Luftschraubenmodellen im Windkanal völlig andere Er- 
gebnisse, als sie für Luftschrauben natürlicher Größe festgestellt sind. 
Hingegen ist die Übereinstimmung mit diesen bei den von uns dar- 
gestellten Versuchen, die Schaffran mit Bronzemodellen im Wasser- 
kanal durchgeführt hat, recht gut und jedenfalls völlig hinreichend, einen 
Anhalt für die Dimensionierung der Schrauben zu bieten. Für die Dar- 
stellung der Schaffranschen Versuchsergebnisse haben wir eine log- 
arithmische Form gewählt, wie sie zuerst von Eiffel (Lit. 15) angegeben 
worden ist. Die Berechnung der Schrauben mit Hilfe dieses Diagramms 
geschieht in Anbetracht der gegebenen Betriebsbedingungen freilich auf 
völlig andere Weise, als sie etwa Eiffel oder Bendemann (Lit. 8) vor- 
geschlagen haben. Ist die Schraube bestimmt, so lassen sich mit Hilfe 
der logarithmischen Schaulinien die Wirkungsgrade auch für andere Be- 
triebszustande als den betrachteten ermitteln und dementsprechend die 
mit angenommenen Werten des Wirkungsgrads berechneten Flugleistnngen 
richtig stellen. Bei der Berechnung der Schrauben ist zu berücksich- 
tigen, daß die Strömungs Verhältnisse für die im Flugzeug eingebauten 
Schrauben stark unter dem Einfluß benachbarter Bauteile (Rumpf, 
Flügel) stehen. Man muß erfahrungsgemäß in die Schraubenberechnung 
eine Marschgeschwindigkeit einführen, die erheblich unter der eigent- 
lichen Fluggeschwindigkeit liegt. Das gilt nicht nur für „Druckschrauben", 
die im Bereich des Vorstroms der Motorboote liegen. So wie bei diesen 
das Motorboot die Zaströmung beeinträchtigt, hebt bei Zugschrauben 
das Motorboot den der Luft erteilten Impuls im Innern des Schraubenstrahls 
zum Teil wieder auf Natürlich erfahren überhaupt Bauteile, die im 
Bereich des Schraubenstrahls liegen, erhöhten Widerstand; denn die der 
Luft vom Schraubenblatt erteilte Zusatzgeschwindigkeit erreicht gelegent- 
lich die Größe der Fluggeschwindigkeit, so daß der Widerstand also, 
wie auch durch eigene Messungen bestätigt wird, bis zum vierfachen des- 
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jenigen Betrages wächst^ den der betreffende Bauteil im Fahrtwind allein 
erfahren würde. Dabei kann man als Querschnitt des Strahls für die 
übliche Länge der Flugzeuge hinreichend genau den Schraubenkreis an« 
sprechen. 

Nächst den Flugleistungen sind für die Bewertung des Flugzeugs die 
Flugeigenschaften ausschlaggebend; die wesentlich abhängig sind von der 
Art des Gleichgewichts. Es genügt natürlich nicht; die Gleichgewichts- 
bedingungen zu erfüllen; das dadurch geschaffene Gleichgewicht muß 
wenigstens indifferent, wenn nicht stabil sein. Dies gilt nicht nur hin- 
sichtlich des Momentengleichgewichts um die (zur Symmetrieebene senk- 
rechte) Querachse, sondern in mindestens gleichem Maße für das seitliche 
Gleichgewicht, das aus Symmetriegründen ohne weiteres vorhanden ist. 
Ja, es genügt nicht einmal, das übliche Stabilitätskriterium zur Anwen- 
dung zu bringen, wonach bei Störungen lediglich Kräfte gefordert wer- 
den, die zur Ruhelage zurückführen, sondern der Begriff der Stabilität 
ist in seiner Anwendung auf das Flugzeug wesentlich weiter zu fassen. 
Man kann sich sehr wohl vorstellen, daß Kräfte der eben besprochenen 
Art bestehen, die Amplitude der von ihnen herbeigeführten Schwingungen 
aber infolge einer negativen Dämpfung zunimmt; daß also eine anfangs 
geringe Störung ein unzulässig großes Maß erreicht, obwohl im ge- 
läufigen Sinne stabilisierende Kräfte vorhanden sind. Der Begriff einer 
negativen Dämpfung enthält einen Widerspruch gegen die bekannte Vor- 
stellung einer Dämpfung schlechtweg, die sich, gleichgültig welcher Art, 
jeder Bewegung überhaupt widersetzt. Darin mag zum Teil die Schwierig- 
keit begründet sein, sich die entsprechenden Bewegungsvorgänge, ihre 
Folgen und Ursachen vorzustellen. Eine negative Dämpfung ist selbstver- 
ständlich ebenso unzulässig wie negative Stabilität (Labilität!), wenn wir 
hier unter Stabilität im engeren Sinne die sog. statische Stabilität, d.h. die 
Größe der rückführenden Kräfte verstehen. Aber es genügt natürlich nicht, 
Dämpfung und rückführende Kräfke positiv zu machen — wozu freilich die 
üblichen mathematischen Stabilitätskriterien verführen — sondern damit 
eine möglichst schnelle Beseitigung von Störungen erfolgt, müssen beide 
auch der Größe nach, in bestimmten Beziehungen zueinander stehen. Denn 
übermäßige rückführende Kräfte führen immer wieder mit erheblicher 
Geschwindigkeit über die erstrebte Gleichgewichtslage hinaus, und über- 
mäßige Dämpfungen gestatten nicht, diese in kürzester Zeit zu erreichen. 
Demnach ist es am günstigsten, durch die Dimensionierung der wirksamen 
Organe dafür zu sorgen, daß die nach einer Störung einsetzende Be- 
wegung auf der Grenze zwischen den stark gedämpften aperiodischen Be- 
wegungen und den schwach gedämpften periodischen steht. Aus diesen 
Forderungen ergeben sich in der Tat so geringe Beträge für die Größe 
der rückführenden Kräfte, wie sie bewährte Bauarten aufweisen. Eine 
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möglichst schnelle Beilegung von Längsschwingungen, wie sie im Flug 
vor allem durch Änderungen der Windstarke wachgerufen werden, hat 
also ein Momentengleichgewicht um die Querachse zur Voraussetzung, 
das der Indifferenz so nahe steht, als es eben bei der Ge&hr erheblicher 
Lagenstorungen zulässig ist. Denn wir müssen natarlich immer im Auge 
behalten, daß nicht nur die Anforderungen an die statische Stabilität sich 
mit dem Betriebszustand ändern, sondern daß die statische Stabililät selbst 
sich mit dem Anstell?rinkel, wenn auch manchmal nur in verschwinden- 
dem Maße, ändert, vor allem , daß sie in jedem Fall beim Verlassen des 
üblichen Bereichs der Auftriebszahlen von 0,25 bis 0,50 vollkommen an- 
dere Beträge annimmt. 

Für die Berechnung von Höhensteuer und Schwerpunktslage haben 
wir also die Bedingung des Längsgleichgewichts und die seiner Indiffe- 
renz zur Verfügung. Diese Bedingungen nehmen rechnerisch besonders 
einfache Formen an, wenn man, wie naheliegt, die Momente aller Luft- 
kräfte auf den Schwerpunkt bezieht, da dann der Staudruck als Propor- 
tionalitätsfaktor aller Momente aus den Gleichungen herausfällt. Un- 
gleich erheblicher ist jedoch die Vereinfachung, die man dadurch erhält, 
daß man statt der üblichen Einffihrung einer Funktion für die „Druck- 
punktswanderung^' (Lage der Luftdruckresultierenden) das Moment der 
Luftkräfte unmittelbar in die RechnuDg einführt. Denn Messungen zeigen 
in voller Übereinstimmung mit strömungstheoretischen Betrachtungen, daß 
das Moment der Lufbkräfte eine lineare Funktion des Auftriebs ist. 
Dieser mathematische Zusammenhang darf also mechanisch anschaulich 
so 'gedeutet werden, daß die Luft auf den Tragflügel ein von dessen 
Lage zur Strömungsrichtung unabhängiges Drehmoment und eine zur 
Strömungsrichtung normale Kraft äußert, die ihre Lage gegenüber dem 
Flügel nicht ändert. Während das Drehmoment mit der Wölbung des 
Profils stark wächst (für Flügel symmetrischen Profils natürlich aus 
Symmetriegründen verschwindet), liegt die resultierende Kraft ohne 
Unterschied des Profils und des Anstellwinkels durchweg in einem 
Viertel der Flügeltiefe hinter der Vorderkante. Es genügte also, den 
Gesamtschwerpunkt auf dieser Lotrechten anzuordnen, um Gleichgewicht 
herzustellen, wenn nicht eben jenes Drehmoment vorhanden wäre. Dies 
Drehmoment wirkt im Sinne einer Verkleinerung des Anstellwinkels 
(negativ) und muß durch ein gleich großes, entgegengesetzt gerichtetes 
(positives) beseitigt werden. Die Art und Weise, in der dies geschieht, 
läßt uns drei Grundtypen der Flugzeuge unterscheiden. Mit Kopf- 
flosse, mit Schwanzflosse und pfeilförmige Flügel ohne Flosse, um ein 
positives Moment hervorzurufen, genügt es, eine kleine -Hilfsfläche 
mit großem Anstellwinkel vor (Kopftyp „Ente^*) oder mit negativem 
Anstellwinkel hinter (Schwanztyp) der Zelle anzuordnen. Man kann 
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aber auch die Tragflügel selbst zur Leistung des erforderlichen Moments 
zwingen, indem man ihnen starke Pfeilform gibt und den Anstell- 
winkel stark nach außen abnehmen läßt. Dann liefern die erhöhten 
Aufiriebskräfbe vor und die verminderten hinter dem Schwerpunkt das 
notwendige positive Moment. Nun ist, wie gesagt, das negative Mo- 
ment der Flügel unabhängig vom Anstellwinkel, während das Moment, 
das eine Hilfsfläche äußert, mit zunehmendem Anstellwinkel wächst 
oder abnimmt, je nachdem, ob die Hilfsfläche vom oder hinten liegt, 
und um diese Änderung des Moments zwecks Herberführung indifferenten 
Gleichgewichts wieder aufzuheben, hat man den Schwerpunkt ein wenig 
vor bzw. hinter der resultierenden Auftriebskraft der Zelle anzuordnen, 
damit deren Moment, das ja auch mit Vergrößerung des Anstellwinkels 
zunimmt, für jeden Anstellwinkel Gleichgewicht herbeiführt. Der Schwer- 
punktmuBalso beim Kopfflossentyp vor, beim Schwanzflossentyp hinte r 
und kann, wenn Kopf- und Schwanzflosse vorhanden sind, in dem ersten 
Viertel der Zellentiefe liegen. Die Leistungsbeeinträchtigung durch die 
Hilfsflächen ist in allen Fällen wesentlich dieselbe, wenn man berück- 
sichtigt, daß die Tragfähigkeit durch die Anordnung einer Kopfflosse ge - 
steigert, durch die Anordnung einer Schwanzflosse jedoch wenigstens bei 
kleinen Anstellwinkeln herabgesetzt wird. Denn der Kopfflosse muß man, 
damit sie auch bei verschwindendem Anstellwinkel der Zelle noch das 
Moment leistet, sehr große Anstellwinkel geben, die erheblichen Wider- 
stand mit sich bringen, und zudem vergrößert sie den induzierten Wider- 
stand der Zelle, indem sie die Strömung im Bereich ihrer Spannweite 
nach unten ablenkt. Schwanzflossen müssen dagegen bei verschwinden- 
dem Anstellwinkel der Zelle negative Anstellwinkel besitzen, so daß bei 
mittleren Anstellwinkeln nur der reine Profilwiderstand der Hilfsfläche 
in Rechnung zu setzen ist. Aus diesen Zusammenhängen folgt selbst- 
verständlich, daß man auch für die Hilfsflächen gewölbte Profile ver- 
wenden muß, um in jedem Fall mit einer möglichst kleinen Fläche das 
erforderliche Moment zu erhalten. Das beim Schwanzflossentyp übliche 
symmetrische Profil ist also zweckmäßig durch ein unsymmetrisches mit 
nach oben offener Wölbung zu ersetzen. Natürlich haben die Hilfsflächen 
dem Flugzeugführer für die Höhensteuerung zur willkürlichen Änderung 
des Anstellwinkels der Zelle zu dienen. Dementsprechend sind Vorrich- 
tungen vorzusehen, um die Anstellwinkel der Hilfsflächen zu ändern. 
Hierzu ist es freilich nicht nötig, die ganze Fläche zu drehen. Ja, es ist 
sogar konstruktiv und ärodynamisch günstiger, lediglich ihren hinteren 
Teil (Ruder) an dem mit der Zelle starr verbundenen vorderen (Flosse) 
drehbar anzuordnen. Dann ändert sich mit dem Ruderausschlag nicht 
nur der Anstellwinkel, sondern auch das Profil der Hilfsfläche. Dabei 
stellt die Höhensteuerung um so größere Ansprüche an die auf 
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diese Art erreichbaren zusätzlichen Luftkräfte, je größer die Stabili- 
tät ist 

Nur ausnahmsweise hat man bei der Berechnung des Moments der 
Luftkräfte das Moment der Widerstände zu berücksichtigen; dem in der 
Praxis, wie aus dem unklaren Begriff des Widerstandsmittelpunktes folgt, 
eine Bedeutung beigelegt wird, die sich in Anbetracht der sonst wirk- 
samen Momente keineswegs rechtfertigen läßt. 

Die Betrachtung der Längsbewegungen, die sich an die Auseinander- 
setzung über die Höhensteuer anschließt, hat konstruktiv kein anderes 
Ziel, als quantitativ den Betrag der Dämpfung und der statischen Stabi- 
lität zu bestimmen, der schnellster Beilegung von Gleichgewichtsstörungen 
dient. Das überaus verwickelte Bewegungsproblem, das das Flugzeug bietet, 
und das mathematisch die Gestalt einer Differentialgleichung zwölfter Ord- 
nung annähme, läßt sich unter wenigen, völlig gerechtfertigten Voraus- 
setzungen auf zwei voneinander unabhängige Differentialgleichungen vierter 
Ordnung reduzieren, deren eine die Längsbewegungen, und deren andere die 
Querbewegungen umfaßt. Man hat lediglich anzunehmen, daß das Flug- 
zeug vollkommen symmetrisch sei, und daß die Änderung der Erdbeschleu- 
nigung und der Luftdichte für die geringe Dauer der Betrachtung ver- 
schwindend klein sei. Es ist selbstverständlich, daß auch noch unter diesen 
vereinfachenden Voraussetzungen die[^Bewegungsgleichungen, aus denen 
die Differentialgleichungen vierter Ordnung hervorgehen, streng nur für 
unendlich kleine Störungen zutreffen. Aber in Anbetracht der wesent- 
lich linearen Abhängigkeit der Luftkräfte und deren Momente vom An- 
stellwinkel sind Folgerungen auch für endliche Störungen durchaus zu- 
lässig. Ja, man gewinnt, wenn man nur zu den VorsteUungen, die beim 
Ansatz der Bewegungsgleichungen zugezogen werden, nach den mathe- 
matischen Operationen zurückkehrt, so anschauliche Vorstellungen der 
Bewegungsvorgänge, daß man zum mindesten Folgerungen qualitativer 
Art auch für ungewöhnlich große Störungen daraus ziehen kann. 

Erinnert man sich, daß eine einfache Schwingung durch eine Diffe- 
rentialgleichung zweiter Ordnung dargestellt wird, so bedeutet die 
Rückführung der Bewegungsgleichung auf eine Differentialgleichung 
vierter Ordnung die Zerlegung des Bewegungsvorgangs in zwei ge- 
koppelte Schwingungen, d. h. zwei Schwingungen, die nach Dauer ^) und 
Dekrement völlig voneinander verschieden sein können, obwohl die- 
selben Kräfte und Momente in ihrem Verlauf wirksam werden, nur in 
jeweils anderem Maße und verschiedener Weise. Vergleicht man darauf- 
hin die Schwingungsgleichung mit derjenigen, die entsteht, wenn man 
jede der beiden Schwingungen von nur ihr eigentümlichen Kräften her- 



1) Die Periode kann natürlich auch imaginär sein. 
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Yorgebraclit denkt, so kann man nach sorgfältiger Ausscheidung unbe- 
deutender Größen recht gut feststellen , durch welche Kombination der 
aus den Abmessungen des Flugzeugs bestimmbaren Kräfte Dauer und 
Dampfung der Schwingungen bestimmt wird. 

Aus dieser Betrachtung erhält man ein recht klares Bild über die Art 
der Bewegungen; die eine Störung wachruft, auch o^^ie den Verlauf der 
Bew^ung mathematisch darzustellen, wozu wir freilich der Vollständig- 
keit halber ausführlich Anleitung g^eben haben. Es zeigt sich, daß die 
Längsbewegungen sich aus zwei Arten Schwingungen zusammensetzen, 
deren eine Anstellwinkeländerungen mit kurzer Schwingungsdauer und 
starker Dämpfung schnell beseitigt, während die andere wesentlich von 
Störungen der Geschwindigkeit wachgerufen wird, die sie selbst bei gün- 
stigster Konstruktion verhältnismäßig langsam beilegt. Für einen be- 
stimmten Betriebszustand ist es in beiden Fällen möglich, wie wir schon 
oben allgemein als vorteilhaft bezeichneten, sich der Grenze zwischen 
periodischer und aperiodischer Bewegung zu nähern. Die entsprechenden 
außerordentlich geringen Grade der statischen Stabilität bringen freilich 
dann die Gefahr mit sich, daß die dynamische Stabilität für andere Betriebs- 
zustände zu wünschen übrig läßt. Denn die dynamische Stabilität wird, 
wenn wir jene geringen rückführenden Kräfte bzw. Momente für den 
normalen Betriebszustand durch konstruktive Maßnahmen verwirklichen, 
für die langsamen Schwingungen nicht nur beim Verschwinden der sta- 
tischen Stabilität, sondern auch mit einer Zunahme derselben schlechter. 
Und diese Zunahme kann um so eher verhängnisvoll werden, je geringer 
das Dämpfungsmoment um die Querachse ist. Hat die dynamische Dämp- 
fung ein bestimmtes Mindestmaß erreicht, so bringt weitere Steigerung 
der statischen Stabilität recht schnell wieder Verbesserung der dynami- 
schen. Daraus läßt] sich schließen, daß die allein gefährlichen langsamen 
Schwinguligen, die in einem „Wogen" des Flugzeugs in Erscheinung 
treten, auf zwei einander widersprechende Weisen beigelegt werden 
können, indem man einmal das Moment der dämpfenden Kräfte stärker 
als das der rückführenden Kräfte macht oder umgekehrt die statische 
Stabilität so steigert, daß sie leicht die widerstrebenden Kräfte des Dämp- 
fungsmoments übei-windet. Das im ersten Fall erforderliche Dämpfungs- 
moment ergibt sich gewöhnlich von selbst, wenn die Steuerflächen in 
Rücksicht auf die Steuerbarkeit dimensioniert werden, während man im 
zweiten Fall ungewöhnlich große Höhensteuer und dementsprechend eine 
geringere Wirtschaftlichkeit erb alt. Man muß also unbedingt der ersten 
Art der Stabilisierung den Vorzug geben und wird daher das Dämpfungs- 
moment so groß und das rückführende Moment so klein als möglich machen. 
Da man aber nie ganz sicher sein kann, daß nicht bei endlichen Drehungen 
die Stabilität ihren Betrag erheblich ändert, muß man dem Dämpfungs- 
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moment mindestens den Betrag sichern (Gl. 370), der yerscliwindender 
dynamischer Dämpfung auf der Grenze beider Stabilisierungsarten ent- 
spricht, so daß diese zum mindesten nie negativ werden kann. Und 
da das Dämpfungsmoment im wesentlichen vom Höhensteuer zu leisten 
ist, ergibt sich daraus für dasselbe eine bestimmte Mindestgroße, die dann 
konstruktiv maßgebend wird, wenn sie oberhalb der aus den Bedingungen 
der Steuerbarkeit entwickelten Steuergroße liegt. 

Dadurch, daß wir die Änderung des Schubes mit der Geschwindigkeit 
berücksichtigt haben, ergibt sich in Überholung entsprechender Folgerungen 
früherer Arbeiten, daß die dynamische Dämpfung in nur ganz untergeord- 
netem Maße von der Flugrichtung gegenüber der Wagerechten abhängt 
und sogar für Gleitflug und Motorflug nahezu gleich ist. Der Einfluß 
der Lage des Schubes gegenüber dem Schwerpunkt, der hier auch zum 
erstenmal berücksichtigt wird, ist demgegenüber von erheblich größerer 
Bedeutung. Es ist der Stabilisierung nachteilig, wenn die Achse der 
Schrauben oberhalb des Schwerpunkts liegt. Auch hierfür werden aus- 
führlich anschauliche Gründe gegeben. 

Aber nicht nur unwillkürliche Störungen, wie sie durch Änderungen 
der Windrichtung und Windstärke eintreten können, sondern auch Wir- 
kungen willkürlicher Änderungen des Gleichgewichts gestatten die Be- 
wegimgsgleichungen zu verfolgen. Man kann so durch die Darstellung 
der drei Abhängigen, durch die die Bewegung als Funktion der Zeit be- 
schrieben wird, ein Bild gewinnen von den Vorgängen, die Drosseln des 
Motors, Betätigung des Höhensteuers und das Abwerfen schwerer Körper 
mit sich bringen. Von besonderer Bedeutung ist hier der Vorgang des 
Abfangens, bei dem ungewöhnlich hohe Anforderungen an die Steuerbar- 
keit gestellt werden. Für die erforderlichen Zusatzkräfte haben wir eine 
Näherungsformel entwickelt, die erlaubt, die Abmessungen des Steuers 
auch nach dieser Richtung zu prüfen. 

In durchaus gleicher Weise wie die Längsbewegungen lassen sich die 
Querbewegungen analysieren. Hier sind die Gleichgewichtsbedingungen 
aus Symmetriegründen von vornherein erfüllt, und es kann sich über- 
haupt iiur um Entscheidungen über den Grad der statischen und dyna- 
mischen Stabilität handeln. Die Bewegungsgleichungen haben ähnliche 
Gestalt wie bei Berechnung der Längsbewegungen, aber die Berechnimg 
der darin enthaltenen Konstanten ist insofern verwickelter, als die wesent- 
lich wagerechten Tragflächen in ganz anderer Weise auf deren Werte 
einwirken als die wesentlich lotrechten Kielflossen, und man mit Kiel- 
flossenpaaren wiedenim das Verhalten des Flugzeugs noch weitgehender 
beeinflussen kann als mit den üblichen in der Symmetrieebene liegenden 
einfachen Kielflossen. Auch hier zeigt es sich wieder für die möglichst 
schnelle Beseitigung von Störungen vorteilhaft, die statische Stabilität 
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nielit über ein durch die statische Dämpfung bestimmtes Maß hinauszu- 
steigem^ um die Bewegung möglichst auf der Grenze zwischen der peri- 
odischen und aperiodischen Bewegung yerlaafen zu lassen. Die Nähe- 
rungslösungen ^ die sich wiederum aus der Auflösung der Koeffizienten 
der Oleichung yierten Grades^ die Dauer und Dekrement der gekoppelten 
Schwingungen zu liefern berufen ist, ergeben, lassen wieder zwei grund- 
sätzlich verschiedene Bewegungsarten unterscheiden; die eine ist eine 
verhältnismäßig kurze und stark gedämpfte Schwingung um die Lotachse 
in der Art einer Windfahne , die andere eine ebenfalls sehr stark ge- 
dämpfte aperiodische Bewegung um die Längsachse. Während die erste 
Schwingung immer stabiler Art ist, wenn die Flossen hinter dem Schwer- 
punkt liegen, läßt sich Stabilität für die zweite Bewegungsart in kon- 
struktiv zulässiger Weise nur durch starke F-Form erreichen, die um so 
wirksamer ist, je kleiner das stabilisierende und je größer das dämpfende 
Moment in bezug auf die Lotachse ist. Man kann diese Stabilisierung 
dadurch unterstützen, daß man den Anstellwinkel der Tragflügel von 
innen nach außen abnehmen läßt. Denn die ohne weiteres gegebene La- 
bilität der Zellen läßt sich darauf zurückführen, daß bei einer unerwünschten 
seitlichen Richtungsänderung außen liegende Flügelelemente stärkeren 
Wind empfangen als innenliegende, und infolgedessen ein Moment ent- 
steht, das das Flugzeug um die Längsachse zu drehen sucht in dem Sinne, 
daß es sich nach dem augenblicklichen Krümmungsmittelpunkt seiner 
Bahn hinneigt, und infolgedessen der Auftrieb, der immer senkrecht zu 
den Tragflächen steht, eine wagerechte Komponente liefert, die die Rich- 
tungsänderung noch zu vergrößern trachtet. Das schräglegende Moment, 
das diese Wirkung vermittelt, ist nun natürlich um so geringer, je kleiner 
der Anstellwinkel derjenigen Flächenelemente ist, die bei einer Rich- 
tungsänderung den größten Geschwindigkeitsunterschieden ausgesetzt 
sind. Danach dient es, wie gesagt, der Steigerung der Richtungsbestän- 
digkeit, wenn man den Hinterholmen, was konstruktiv bis zu erheblichem 
Maße ohne Erschwerung der Herstellung lediglich durch Verspannen 
möglich ist, stärkere F-Form gibt als den Vorderholmen. Pfeilförmige 
Flugzeuge, bei denen die Längsstabilisierung nur auf diese Weise er- 
reicht werden kann, besitzen also von vornherein eine geringere Seiten- 
labilität, so daß die zur völligen Stabilisierung noch erforderliche F-Form 
geringer sein kann, als wenn der Anstellwinkel mit unveränderlichem 
Betrag von innen nach außen durchliefe. . 

Die Beseitigung der eben beschriebenen seitlichen Labilität durch die 
Anordnung einer F-Form läßt sich so erklären, daß der seitliche Wind- 
einfall, den jede Änderung der Flugrichtung bei unveränderter Lage der 
Längsachse mit sich bringt, einen vergrößerten Anstellwinkel auf der 
dem Wind zugekehrten, einen verkleinerten auf der dem Wind abgekehrten 
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Seite findet; und die entsprechend gesteigerten bzw. geminderten Auf- 
triebskräfte das Flugzeug aus der Schräglage, in die es durch das labir 
lisierende Moment gekommen ist; wieder aufrichten. Dabei die Längsachse 
sich selbst; wie erforderlich; parallel zu halten, ist das Bestreben des um 
die Lotachse wirksamen DämpfungsmomentS; während im Gegenteil das 
Richtmoment der Flossen bestrebt ist; das Flugzeug in die augenblick- 
liche Flugrichtuüg einzustellen. Daraus folgt, daß es nicht allein einer 
schnellen Beilegung der Schwingungen um die Lotachse zuträglich ist 
dieses Richtmoment so klein wie möglich zu halten; sondern daß es die 
einzige Möglichkeit liefert; die stabilisierende Wirkung der F-Form zur 
Geltung kommen zu lassen. 

Momente um die Längsachse; gleichgültig; ob sie nun stabilisierend 
oder labilisierend sind, begegnen immer einem erheblichen Dämpfungs- 
widerstand. Denn Drehungen um die Längsachse haben natürlich für die 
eine Flügelhälfte eine Vergrößerung; für die andere eine Verkleinerung 
des Anstellwinkels und damit des Auftriebs zur Folge. Daher ist auch 
eine vollkommene seitliche Stabilisierung nur dann erwünscht, wenn man 
dem Führer auch die Aufgabe abnehmen will, die seitlichen Lagenstö- ' 
rungen, die sich nur sehr langsam vergrößern, durch Betätigung der 
Querruder wieder aufzuheben. Ja, es gibt Führer, die die mit der F-Form 
wachsende Empfindlichkeit gegen seitliche Böen für nachteiliger halten 
als die Labilität von Flugzeugen mit schwacher F-Form. 

Freilich ist das Dämpfungsmoment um die Längsachse nicht für jeden 
Betriebszustand gleich stark. Wir wissen, daß die Änderungen des Auf- 
triebs mit dem Anstellwinkel kleiner werden, je großer der Anstellwinkel 
an sich ist, ja, daß sie, sobald der Auftrieb_sein Maximum erreicht hat, 
verschwinden. Dieser ümstamd birgt die größte Gefahr; der das Flug- 
zeug überhaupt wahrend des Fluges ausgesetzt ist, in sich. Denn sobald 
der größte zulässige Anstellwinkel überschritten wird; verschwindet das 
Dämpfungsmoment um die Längsachse; und dementsprechend wird sich 
das Flugzeug augenblicklich auf die Seite legen und abstürzen. Während 
des Sturzes wird es sich natürlich infolge der Wirkung der Flosse so 
einstellen; daß die Längsachse senkrecht zu liegen kommt; und dann 
kann der Führer das Flugzeug mit Hilfe des Höhensteuers wieder auf- 
richten. 

Natürlich haben wir auch hier wie bei den Längsbewegungen den 
Verlauf erzwungener Bewegungen zu betrachten. Dabei zeigt sich; wie 
aus dem Vorstehenden ohne weiteres erklärlich ist; daß Kursänderungen 
außerordentlich viel schneller durch die Quersteuer als durch Seitensteuer 
herbeigeführt werden können. Denn durch Schräglegen des Flugzeugs 
allein bekommt man in den wagerechten Komponenten des Auftriebs | 
hinreichende Zentripetalkräfte; um die Richtung schnell ändern zu können. 
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während das Seitensteuer zunächst nur scheinbare und erst in sekun- 
därer Folge wirkliche Bichtungsänderungen herbeizuführen imstande ist. 
Für starke und plötzliche Wendungen wird man freilich beide) Steuer 
zugleich benutzen^ wobei das Seitensteuer vor allem den Drehwiderstand 
des Flugzeugs um die Lotachse zu überwinden hat. 

Schließlich haben wir noch aus der Betrachtung von Anlauf und Lan- 
dung diejenigen Richtlinien entwickelt^ nach denen das ^^ahrwerk^' der 
Fli^gzeuge zu konstruieren ist. Hierbei stellen Anlauf und Auslaufe die 
in jedem Fall so kurz als möglich sein soUen^ grundsätzlich entgegen- 
gesetzte Forderungen. Denn ein kurzer Anlauf fordert^ damit ein mög- 
lichst großer Teil der Nutzleistung für die Beschleunigung des Flugzeugs 
aufgebracht werden kann, möglichst kleine Reibung der Stützpunkte des- 
selben ^ eine Verkürzung des Auslaufs jedoch möglichst starke Reibung. 
Man wird also die drei Auflagerpunkte^ die zur statisch stabilen Stützung 
mindestens erforderlich sind^ als Räder ausbilden , um mit rollender 
Reibung starten zu können; und beim Auslauf die Räder abbremsen oder 
gar durch Kufen (Hemmschuhe) ersetzen. 

Aus der Strecke, die der Anlauf bzw. die Landung (Abfangen, Aus- 
schweben,.Aufsetzen, Ausrollen) erfordern (Fig. 45), ergeben sich je nach 
dem Typ verschiedene Anforderungen an die Größe der Landungsplätze. 
Natürlich erreichen diese Strecken Größtwerte bei Windstille, da man 
bei Wind immer entgegen der Windrichtung starten und landen jÄvird, 
um mit geringster Geschwindigkeit vom Böden abkommen bzw. auf ihn 
aufsetzen zu können. 

Zudem haben wir außer acht gelassen, daß der Auftrieb unter sonst 
gleichen umständen in Bodennähe wächst. Nach Göttinger Messungen 
(Lit. 41) ist er um etwa 12 bis 15% größer als im freien Fluge, wenn 
der Flügel sich nur noch um ein Zehntel seiner Spannweite über Boden 
befindet. Dieser Umstand macht sich natürlich in der Weise geltend, 
daß man das Flugzeug bereits früher abheben bzw. länger ausschweben 
lassen kann, als die Rechnung annimmt. Bei guter Führung werden also 
Anlauf und Auslauf kürzer, als aus der Rechnung folgt. 

Demnächst ergibt sich aus der unvermeidlichen Unsicherheit, mit der 
der Führer die Höhe über dem Boden abschätzt, eine bestimmte Mindest- 
forderung an die Elastizität der Stützpunkte, die beim Durchsacken nach 
dem Ausschweben im Augenblick des Aufsetzens in Anspruch genom- 
men wird. Für die Aufnahme der Landungsstöße genügt natürlich die 
Formänderungsfähigkeit der Radreifen nicht, selbst wenn man hierfür 
wie bei schnellen Kraftwagen lufterfüllte Gummireifen mit mehreren 
Atmosphären-Pressungsdruck verwendet, sondern es bedarf noch eiiies 
elastischen Zwischengliedes zwischen Radachse und Achslager, für das 
man aus der Rechnung bestimmte Maße erhält. 
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Auch für Zelle und Höhensteuer ist die Betrachtung des Landungs- 
Torgaugs von Bedeutung. Denn zum Zwecke des Ahfangens muß man die 
Auftriebskräfte der Zelle durch Vergrößerung des Anstellwinkels steigern, 
um die Flugrichtung; die während des Gleitfluges geneigt ist; in die 
Wagerechte umzulenken; damit das Flugzeug bis zum Erreichen seiner 
geringsten Schwebegeschwindigkeit in Bodennähe ausschweben und mit 
geringstem Landungsstoß aufsetzen kann. Ist die Geschwindigkeit am 
Ende des Gleitfluges nur 40% größer als die kleinste Schwebegeschwin- 
digkeit; so wird bei schnellem Abfangen bereits die Zelle doppelter Bean- 
spruchung ausgesetzt. 
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